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Editorial 


O Boletim Em Órbita regressa novamente à vossa 
companhia. Esta é uma edição bem recheada com 
diversos temas dos quais se destaca o longo 
artigo que nos descreve a exploração soviética de 
Marte. 


Também uma chamada especial de 
atenção para o artigo sobre o épico voo da 
Gemini-II que deu início a um período de avanço 
na exploração espacial que culminaria com a 
conquista da Lua em 1969, conquista esta que 
anda suscita dúvidas em algumas pessoas e 
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reposição de um artigo já anteriormente 
publicado no Em Órbita. Surge também um novo 
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espaciais norte-americanos. 
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lançamentos tripulados e não tripulados. 
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Na Capa: A tripulação principal da Gemimi-III, Virgil Grissom e JohnYoung. Imagem: NASA via Space Facts. 
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ASSOCIAÇÃO 


Campanha da ANIMAL Contra as Touradas em Portugal 





17 de Maio, as 19h, frente à Praça de Touros do Campo Pequeno, em Lisboa 
Junte-se à ANIMAL e a dezenas de organizações anti-touradas vindas de todo o mundo a 
convite da ANIMAL para uma grande e inédita manifestação internacional anti-touradas na 


capital de Portugal. 
A convite da ANIMAL, e em colaboração com a League Against Cruel Sports e o Comité Anti-Touradas da 
Holanda, dezenas de organizações anti-touradas vindas da Venezuela, Equador, Colômbia, México, 
Espanha, França, Bélgica, Inglaterra, Irlanda e Holanda juntar-se-ão em Lisboa, a 17 de Maio, na 
manifestação anti-touradas mais internacional de sempre :: Não falte a esta manifestação única em defesa 
dos touros e cavalos e em oposição às touradas em Portugal e onde quer que exista. 


Numa iniciativa única da ANIMAL com o imprescindível apoio de Tyto Alba, promovida em colaboração com a League Against Cruel 
Sports e o Comité Anti-Touradas da Holanda e Bélgica (Comité Anti Stierenvechten), no próximo dia 17 de Maio, 5.º feira, com início às 
19h, Lisboa será palco da manifestação anti-touradas mais internacional de sempre, com a vinda a Portugal de dezenas de 
organizações e campanhistas anti-touradas de 10 países e 3 continentes. Da Venezuela, do Equador, da Colômbia, do México, da 
vizinha Espanha, de França, da Bélgica, de Inglaterra, da Irlanda e da Holanda, várias organizações de defesa dos animais activas 
contra as touradas virão dar o seu apoio e a sua voz à luta contra as touradas em Portugal que a ANIMAL desenvolve. 


A ANIMAL, com o generoso apoio de Tyto Alba, organizará a viagem gratuita, através de autocarros fretados, de todas as pessoas que 
queiram participar nesta manifestação. Os autocarros da ANIMAL seguirão os seguintes percursos (com as seguintes paragens para 
entrada de passageiros): Braga-Porto-Coimbra-Lisboa; Viana do Castelo-Aveiro-Leiria-Lisboa; Portimão-Faro-Lisboa. Os percursos 
poderão ser tornados mais abrangentes consoante as inscrições que recebermos (nota: apesar da viagem ser completamente gratuita, 
a inscrição é obrigatória — para se inscrever, por favor envie, até 1 de Maio, um e-mail com o seu nome e contacto para 


campanhas(Danimal.org.pt). 


Nota muito importante: Esta grande manifestação é exclusivamente organizada pela ANIMAL, com o apoio de Tyto Alba e em 
colaboração com a League Against Cruel Sports e o Comité Anti-Touradas da Holanda e Bélgica. Importa salientar, com base em 
algumas negativas experiências passadas, que não serão admitidas nesta iniciativa quaisquer manifestações de violência física e/ou 
verbal, sendo uma manifestação inteiramente legal e não-violenta, cujo propósito é, exclusivamente, o de advogar o fim das touradas 
em Portugal e no mundo e o de dar voz aos touros e cavalos vítimas da horrenda brutalidade das touradas — que precisam que todos 
nós falemos em seu nome e ergamos as nossas vozes e as nossas forças em sua defesa de modo racional e sério, mostrando, através 
das nossas acções, a seriedade dos princípios morais que defendemos e com base nos quais as touradas devem ser para sempre 
abolidas na Terra. 


Para mais informações sobre esta grande manifestação, por favor contacte-nos através de campanhas(Danimal.org.pt. 


Animal.org.pt :: Salve os Touros das Touradas 


Por favor, não guarde esta mensagem apenas para si: Reencaminhe-a para as pessoas que conhece que também se preocupam com os 
direitos dos animais 


Acredita que o trabalho da ANIMAL é importante? Então, por favor, APOIE-O :: Faça o seu Donativo 
HOJE mesmo. 


A ANIMAL é uma organização não-governamental que desenvolve campanhas de educação e informação do público acerca dos animais, das suas 
características e necessidades, e do modo como estes são negativamente afectados pelas diversas indústrias que os exploram. Além destas acções de 
educação, a ANIMAL desenvolve também campanhas de alerta e protesto, investigações especiais e denúncias públicas, envolvimento da comunicação 
social na exposição pública da crueldade contra animais, acções judiciais, e contacto com autoridades e decisores políticos, para promover o avanço do 
respeito pelos direitos dos animais e a sua protecção. 














Por favor, faça HOJE um donativo à ANIMAL e apoie o trabalho desta em defesa dos direitos dos animais. NIB: 003600939910003447469 
(Montepio Geral). 
Com apenas 1 Euro por Semana = 4 Euros por Mês, pode ajudar a ANIMAL a salvar animais e defender os seus direitos em Portugal. Faça o SEU 
donativo HOJE MESMO. 








Torne-se sócia/o da ANIMAL e apoie a organização na defesa dos direitos dos animais. Inscreva-se através de socios(Danimal.org.pt. 


Junte-se à Lista de Activismo da ANIMAL. Inscreva-se enviando um e-mail em branco para activismo animal-subscribe(Dyahoogroups.com. 
Junte-se ao Grupo de Redacção de Cartas da ANIMAL. Inscreva-se enviando um e-mail em branco para cartas animal- 


subscribe(Dyahoogroups.com. 





































































































Para mais informações, por favor contacte a ANIMAL através do e-mail info(Danimal.org.pt ou visite o site www.animal.org.pt. 
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O satélite Beidou-2A (30323 2007-0034) parece ter 
sofrido uma avaria no seu sistema de fornecimento de 
energia que o impediu de levar a cabo a manobra de 
elevação do perigeu. O satélite deverá estar perdido e 
deverá reentrar na atmosfera nas próximas semanas. 


Alguns satélites da rede de comunicações Globalstar 
parecem apresentar sinais de degradação do sinal em 
banda-S, existindo o risco de perda parcial do serviço 
dentro de alguns meses. A empresa planeia O 
lançamento de 8 novos satélites este anos a bordo de 
foguetões 11A511U-FG Soyuz-FG/Fregat desde o 
Cosmódromo GIK-5 Baikonur, Cazaquistão. 


A Corporação RKK Energiya Serguei Korolev procedeu 
à nomeação de alguns novos corpos dirigentes como 
forma de renovar os seus quadros reformando alguns 
dirigentes mais antigos. Um dos nomeados foi o 
cosmonauta Serguei Konstantinovich Krikalev que 
passa a ocupar o cargo de Vice-Presidente para os Voos 
Espaciais Tripulados. Apesar desta nomeação, Krikalev 
mantém o seu estatuto de cosmonauta activo 
prosseguindo o seu treino para uma nova missão 
espacial tripulada a bordo da ISS. 
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O mais recente teste com o pára-quedas que a NASA 
deverá utilizar para recuperar o primeiro estágio do 
foguetão lançador Ares-I, não foi bem sucedido. O 
teste PDT-3 (Parachute Drop Test-3) foi levado a 
cabo no polígono de testes localizado em Yuma. O 
pára-quedas não se abriu como previsto devido a um 
problema com o sistema de ligação do pára-quedas 
com o veículo de teste. Esta falha levou ao impacto 
no solo do veículo DTV (Drop Test Vehicle). 
Utilizado para simular o peso do primeiro estágio do 
Ares-I, o DTV ficou enterrado no solo. O pára- 
quedas testado é o primeiro de uma série de três 
pára-quedas que servirão para estabilizar e diminuir a 
velocidade de queda do primeiro estágio do Ares-l. 
Este pára-quedas, também donominado pára-quedas 
piloto, precede o pára-quedas de arrasto que 
posteriormente é substituído pelos três pára-quedas 
principais. O veículo DTV foi largado de um avião 
C-130 a 5100 metros de altitude e acabou por se 
enterrar a 4 metros de profundidade 


Após efectuar uma manobra de ajuste orbital (OTM- 
91) a 26 de Janeiro a sonda Cassini levou a cabo mais 
um encontro com a lua Titan no dia 29 de Janeiro. A 
Cassini passou a 2631 km da superficie da lua de 
Saturno observando as interacções com a 
magnetosfera so planeta dos anéis em várias regiões. 
Foram também obtidas imagens em vários 
comprimentos de onda. 





Jo 


Em Órbita 





Em Órbita — Vol.6 - N.º 68 / Fevereiro de 2007 74 


Em Órbita 


Gemini-lll —- O Voo da Molly Brown 


Por Rui C. Barbosa 
O primeiro teste tripulado do Programa Gemini foi levado a cabo na missão Gemini-III. Esta foi uma missão curta de apenas três 
órbitas em torno da Terra, mas serviu para iniciar uma série de voos tripulados durante os quais os astronautas americanos 
ensataram todos os passos necessários para a conquista lunar. Nesta missão os dois homens utilizaram os motores de manobra da 


cápsula para levar a cabo alterações da sua órbita e do plano orbital. 


Preparando os voos tripulados 


Durante os primeiros dias de Março de 1965 a OMSF 
(Office of Manned Space Flight) levou a cabo a 
denominada DCR (Design Certification Review). 
Decorrendo em Washington, a DCR analisou o estado dos 
preparativos para a missão, consultando todas as 
empresas contratadas. Mais tarde a FRR (Flight 
Readiness Review) revelou problemas menores que foram 
rapidamente resolvidos. O foguetão lançador Titan-Il 
passou os seus testes finais, por uma simulação de voo, a 
I8 de Março e a sua FRR foi levada a cabo a 20 de 
Março. Quando o conselho consultivo MRB (Mission 
Review Board) levou a cabo a sua reunião a 20 de Março, 
o estado do tempo era o único factor que poderia impedir 
o lançamento. Na manhã do dia 21 de Março os 
responsáveis pelo lançador confirmaram que o veículo 
estava pronto para o lançamento e pouco depois o FSRB 
(Flight Safety Review Board) dava luz verde para o 
lançamento. O abastecimento do lançador teve início às 
2322UTC do dia 22 de Março, terminando pelas 
0422UTC. A contagem decrescente final teve início às 
2100UTC. Incluídas na contagem decrescente 
encontravam-se os testes estáticos dos sistemas de 
propulsão da cápsula e do lançador. Estes testes foram a 
causa de uma acesa disputa entre os astronautas e os 
responsáveis pelo programa que acabaram por concordar 
na realização de um ensaio do sistema de controlo de 
reentrada, deixando de parte o ensaio do sistema OAMS. 
Os responsáveis preferiam testar os motores laterais da 
Gemini-III, mas os astronautas queriam testar também os 
motores posteriores. O assunto acabou por ser resolvido 
em Maio de 1964 quando o director da NASA 
responsável pelo Programa Gemini acabou por decidir 
que ambos os testes seriam levados a cabo. 


Virgil Grissom e John Young, que haviam 
levado a cabo uma revisão do seu plano de voo e 
iniciaram o seu período de descanso às 0100UTC, foram 
despertados às 1000UTC. Após o pequeno-almoço, foram 
conduzidos desde as instalações localizadas em Merrit 
Island para a Plataforma de Lançamento LC-16 onde se 
localizada a sala de preparação para o voo. Os dois 
homens chegaram às LC-16 por volta das 1100UTC e 
pelas 1145UTC já haviam envergado os seus fatos 
espaciais. Pouco após as 1200UTC, os dois astronautas 
foram transportados para a Plataforma de Lançamento 
LC-19. Após chegarem à plataforma de lançamento os 
astronautas entraram no elevador de acesso ao 11º piso e 


Virgil Ivan “Gus” Grissom 
Nascido a 3 de Abril de 1926, Virgil Ivan “Gus” 
Grissom foi o segundo astronauta americano a viajar no 
espaço durante um voo sub-orbital realizado a 21 de Julho de 
1961 tripulando a missão MR-4 Liberty Bell-7. Esta missão 
teve uma duração de 15 minutos e 37 segundos. Virgil 
Grissom foi o 4º ser humano a viajar no espaço. 


Foi Comandante da missão Gemini-III lançada a 23 
de Março de 1965, o primeiro voo tripulado do Programa 
Gemini. A missão teve uma duração de 4 horas 53 minutos e 
00 segundos. Grissom foi o primeiro astronauta americano e o 
primeiro ser humano a realizar dois voos espaciais, apesar 
deste ter sido o seu primeiro voo orbital. 


Virgil Grissom viria a falecer a 27 de Janeiro de 1967 
durante um ensaio a bordo da cápsula Apollo AS-204 (Apollo- 
1) juntamente com os astronautas Edward Huggins White 2nd 
e Roger Chaffee. 





pelas 1930UTC já se encontravam no interior da Gemimi-III com as escotilhas de acesso encerradas e seladas. Devido ao facto de 
a contagem decrescente decorrer quase sem problemas, os controladores acabaram por ficar vinte minutos adiantados em relação 
ao plano inicial. Após a missão John Young queixou-se por este facto, pois estar tanto tempo deitado de costas no interior de um 
fato espacial não era muito confortável e a espera inicial já era má demais. 
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Durante a contagem decrescente as condições 
atmosféricas foram sempre o grande ponto de 
interrogação para o lançamento. Esperava-se que as 
condições atmosféricas melhorassem durante a contagem 
decrescente, mas tal não aconteceu. Estando dentro da 
cápsula quase uma hora, foi com insatisfação de os dois 
homens ouviram que a contagem decrescente seria 
interrompida a T-35 minutos devido a uma fuga numa 
conduta de oxidante no primeiro estágio do lançador. O 
problema acabou por ser resolvido manualmente, mas a 
contagem decrescente acabou por ser adiada por mais 24 
minutos de forma a se verificar que a fuga estava extinta. 
Quando a contagem decrescente foi retomada, as 
condições atmosféricas haviam melhorado e as nuvens 
sobre o Cabo Canaveral começavam a se dissipar. Às 
1424UTC os motores do Titan-II GLV-3 entraram em 
ignição e escutavam-se as palavras “You're on your way, 
Molly Brown!!”, proferidas pelo astronauta Leroy Gordon 
Cooper que tinha a tarefa de CapCom (Capsule 
Comunicator). 


Oficialmente conhecida como Gemini-II, de 
forma não oficial esta foi a viagem da Molly Brown. 
Durante o Projecto Mercury, cada astronauta baptizara a 
sua cápsula espacial, apesar de Gordon Cooper ter tido 
dificuldade em convencer a NASA em deixá-lo baptizar a 
sua cápsula coma designação “Faith 7”. Da mesma forma, 
Grisson e Young tiveram dificuldade em convencer a 
NASA em deixar baptizar a sua cápsula com a designação 
“Molly Brown”. Virgil Grissom perdeu a sua primeira 
cápsula, “Liberty Bell 7” após o seu voo suborbital de 15 
minutos devido à inesperada abertura da escotilha quando 
a cápsula ainda se encontrava no oceano sem estar segura 
pelo helicóptero de resgate. “Molly Brown” era a 
infundável heroína de um musical da Broadway, e parecia 
a escolha perfeita para designar esta sua segunda missão. 
A NASA achou que esta era uma designação sem 
dignidade, mas devido ao facto de a segunda escolha de 
Grissom  (“Titanic”!!) não ser muito apelativa, 
consentiram que a designação “Molly Brown 
permanecesse de forma não oficial. Mais tarde todas as 
cápsulas Gemini foram designadas por um numeral 
romano, apesar de algumas outras terem sido também 
baptizadas pelos seus tripulantes. 


E m Ú rhita 
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John Watts Young 

Nascido a 24 de Setembro de 1930, John Watts 
Young realizou o seu baptismo espacial a bordo da Gemini- 
HI. Posteriormente foi suplente de Thomas Patten Stafford na 
missão Gemini-VIA e Comandante da missão Gemini-X 
lançada a 18 de Julho de 1966. Juntamente com o astronauta 
Michael Collins, Young realizou uma missão de 2 dias 22 
horas 46 minutos e 39 segundos. Foi o 5º astronauta dos 
Estados Unidos e o 5º ser humano a realizar dois voos 
espaciais. O seu terceiro voo espacial foi a bordo da Apollo-10 
entre 18 e 26 de Maio de 1969. Numa missão de 8 dias Oh 3 
minutos e 23 segundos, Young e os astronautas Thomas Patten 
Stafford e Eugene Andrew Cernan, ensaiaram os passos finais 
antes da missão Apollo-11. Young tornou-se no 3º astronauta 
dos Estados Unidos e no 3º ser humano a realizar três voos 
espaciais. John Young voltaria à Lua como Comandante da 
missão Apollo-16 entre 16 e 27 de Abril de 1972. Juntamente 
com Charles Moss Duke, Jr. levou a cabo três actividades 
extraveiculares na superfície lunar. Esta missão teve uma 
duração de 11 dias 1 hora 51 minutos e 5 segundos, com 
Young a tornar-se no 2º astronauta americano e no 2º ser 
humano a realizar quatro missões espaciais. 


O quinto voo de Young foi como Comandante da 
missão STS-1, o voo inaugural do programa dos vaivéns 
espaciais a bordo do veículo OV-102 Columbia. Lançado a 12 
de Abril de 1981 este voo teve uma duração de 2 dias 6 horas 
20 minutos e 53 segundos. Juntamente com Robert Laurel 
Crippen, Young testou todos os sistemas do vaivém espacial 
ao mesmo tempo que se tornava no primeiro a realizar cinco 
voos no espaço. A sexta e última missão de Young iniciou-se 
a 28 de Novembro de 1983 como Comandante da missão ST'S- 
9 Spacelab-1 a bordo do Columbia. Este voo de 9 dias 7 horas 
47 minutos e 24 segundos levou a cabo uma série de 
experiências científicas a bordo do laboratório europeu alojado 
no porão do vaivém. 
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O lançamento da Molly Brown foi tão 
suave que nem Grissom nem Young se aperceberam, 
ficando espantados quando o cronómetro de bordo 
começou a contar o tempo de voo no painel de 
instrumentos ao mesmo tempo que a voz de Cooper 
anunciava o início da missão. Havia muito menos 
ruído do que o que tinha sido escutado nos 
simuladores de voo. Quando se deu o final da 
queima do primeiro estágio do lançador, as forças de 
aceleração cairam abruptamente de 6 g para lg. O 
segundo estágio entrou então em ignição, inundando 
a cápsula com uma luz laranja amarelada que 
desconcertou Young no momento em que este olhou 
pela escotilha, apercebendo-se que este era a 
consequência normal da ignição do segundo estágio 
antes da separação do primeiro”. O veículo lançador 
havia excedido ligeiramente a sua força prevista, 
mas um aviso por parte de Cooper preparou os dois 
homens para uma maior aceleração quando o 
segundo estágio entrou em ignição. Este foi o 
primeiro voo espacial de Young, que ficou 
maravilhado pela visão do horizonte terrestre e pela 
sensação de movimento rápido à medida que a força 
de propulsão do segundo estágio 1a aumentando. 


A queima do segundo estágio terminava 
cinco minutos e meio após o lançamento de Cabo 
Canaveral. A cápsula foi separada do segundo 
estágio pela explosão de pequenas cargas 
pirotécnicas e logo após Grissom accionou os 
propulsores posteriores para proporcionar o impulso 
final para a órbita terrestre. Porém, Grissom perdeu 
a noção do tempo e permitiu que a ignição tivesse 
uma duração superior ao previsto. Isto fez com que 
no painel de instrumentos surgisse um “2”, indicando 
uma velocidade ligeiramente superior à prevista. A cápsula ficou colocada numa órbita com um apogeu a 175 km de altitude e 
um perigeu a 122 km de altitude. 





O foguetão Titan-II GLV (GT-3) no Complexo de Lançamento LC19 


do Cabo Canaveral. Imagem. NASA Centro Espacial Johnson. 





Tudo tinha corrido bem até este ponto, iniciando-se assim uma missão quase sem problemas. Porém, nem tudo era 
perfeito e cerca de 20 minutos após entrar em órbita terrestre, e logo após a Molly Brown sair da cobertura proporcionada pela 
estação das Ilhas Canárias, o indicador de pressão do oxigénio do sistema de controlo ambiental, indicava uma queda abrupta. 
Young, que tinha como responsabilidade vigiar este indicador, assumiu de forma natural que algo estava mal com o sistema. 
Porém, uma observação rápida mostrou leituras estranhas em vários outros indicadores e levou à sugestão que o problema se 
deveria encontrar no sistema de abastecimento eléctrico do painel de instrumentos. Young decidiu então alterar para o sistema 
secundário de fornecimento de energia e o problema acabou por desaparecer. Todo este episódio, desde a altura em que Young 
notou a leitura anômala até à alteração para o sistema secundário de fornecimento de energia, demorou 45 segundos, numa clara 
demonstração dos resultados do treino intensivo levado a cabo antes do voo. 


Durante o voo foram levadas a cabo algumas experiências com resultados distintos. A tentativa de Grissom de levar a 
cabo uma experiência relacionada com o crescimento de células não foi bem sucedida devido ao facto de, tal como mais tarde 
relatou, “ter adrenalina a mais nas suas veias!!!” levando a que accionasse com demasiada força um comando necessário para a 
experiência, fazendo com que se partisse. Outra experiência, desta vez relacionada com a radiação espacial, deu muito trabalho a 
Young, mas este conseguiu realizá-la com sucesso. No entanto, os resultados apesar de sugestivos foram inconclusivos. Expostos 
a doses quase iguais de radiação, as amostras de sangue a bordo mostraram mais danos do que as amostras de controlo que 
ficaram no solo. Apesar do efeito ser pequeno, a experiência apontou para uma interacção entre a radiação e alguma espécie de 
aspecto relacionado com o voo espacial, apesar de não poder ser descortinado qual era esse aspecto e de que forma actuava. 
Tanto Grissom como Young afirmaram que a maior parte dos problemas com as experiências resultava da diferença entre os 
materiais que se encontravam a bordo e os materiais com os quais haviam treinado antes do voo. Porém, também admitiram que 
não se encontravam fascinados com o facto de levar a cabo as experiências e que queriam concretizar, pelo contrário, alguns 
recordes espaciais. 


* Este facto é denominado “Fire-in-the hole staging” pelos astronautas. 


Em Órbita — Vol.6 - N.º 68/ Fevereiro de 2007 78 


Em Órbita 


Um recorde espacial 


Grissom e Young tiveram a oportunidade de levar a cabo 
o seu recorde espacial quando realizaram a primeira 
alteração orbital. A primeira queima do OAMS foi levada 
a cabo 90 minutos após o lançamento e teve uma duração 
exacta de 75 segundos, diminuindo a velocidade da 
Gemini-lII em 15 m/s fazendo com que baixasse para 
uma órbita quase circular. Quarenta e cinco minutos mais 
tarde, durante a segunda órbita da missão, o sistema foi de 
novo activado por Grissom desta vez para testar a 
capacidade translacional da cápsula e alterar o plano 
orbital em 1/5 de grau. Durante a terceira órbita, Grissom 
finalizou o plano de testes com uma queima de 170 
segundos que fez baixar o perigeu orbital para uma 
altitude de 72 km, garantindo assim uma reentrada segura 
mesmo que os retro-propulsores falhassem. 


Regresso à Terra 


Os retro-propulsores da Gimini-lll funcionaram sem 
qualquer problema. À medida que a missão se 
aproximava do seu fim, Grissom e Young percorreram a 
lista de procedimentos da manobra. Estando tudo pronto, 
o Piloto accionou os sistemas pirotécnicos que fizeram 
com que o adaptador se separasse do módulo de 
reentrada, propulsionando aos dois astronautas o maior 
abanão da missão. Posteriormente, o interruptor do 
sistema de retro-travagem foi armado. Um após outro, os 
quatro motores do sistema foram accionados. Outro 
conjunto de sistemas pirotécnicos separou o conjunto de 





A cápsula Gemini-llI é recuperada das águas do Oceano 
Atlântico pelo USS Intrepid durante as operações de recolha. 
Note-se que a Gemini-lI ainda tem o colar de flutuação 
fixado. Imagem: NASA Centro Espacial Johnson. 


propulsores à medida que a Gemini-IlI levava a cabo uma manobra em arco em direcção à Terra. 


A reentrada foi surpreendente para os dois astronautas, tendo no entanto sido semelhante às longas simulações levadas a 
cabo antes da missão mesmo nas cores que foram observadas e nos padrões do plasma que se formava em torno da cápsula. 





Os astronautas Virgil Grissom (centro) e John Young (a 
esquerda) junto de um simulador Gemini juntamente com um 


responsável da NASA. Imagem: NASA Centro Espacial 
Johnson. 





Young accionou o interruptor que iniciou as experiências 
de comunicação durante a fase de reentrada um minutos 
após a formação do plasme em torno da cápsula que 
impediu as comunicações. Os resultados foram 
animadores: a grandes níveis de fluxo, os sinais de UHF 
e em banda-C provenientes da cápsula foram captados 
por algumas estações terrestres no solo. 


No entanto, a Molly Brown parecia ligeiramente 
fora da sua trajectória prevista. As leituras iniciais 
mostraram que a cápsula iria amarar a mais de 69 km do 
ponto inicialmente previsto e os melhores esforços de 
Grissom para reduzir esta distância não produziram 
qualquer resultado. Teoricamente, as cápsulas Gemini 
possuíam uma capacidade suficiente para originar uma 
capacidade de sustentação que permitissem ser pilotadas 
para uma aterragem precisa. No entanto, esta capacidade 
de sustentação ficou aquém do que havia sido previsto 
nos túneis de vento. Como resultado a Gemimi-II 
encontrava-se a 84 km do ponto de amaragem. Os dois 
astronautas sofreram outro abanão quando a cápsula 
assumiu a sua atitude de amaragem. Antes da abertura do 
pára-quedas principal, a cápsula encontrava-se 
literalmente pendurada na vertical com a sua parte frontal 
e com um ponto de sustentação. Antes da amaragem, a 


posição da cápsula foi alterada para uma posição na qual se encontrava suspensa com dois pontos de sustentação, tendo a sua 
parte frontal elevada 35º em relação ao horizonte. Quando a Gemini-III ficou na sua posição de amaragem, a alteração foi tão 
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abrupta que fez com que os dois homens embatessem no painel de instrumentos, partindo o vidro do capacete de Grissom e 
arranhando o visor de Young. 


Em comparação a amaragem foi suave. A apesar 
das cápsulas Gemini terem sido desenhadas para flutuar, 
tudo o que Grissom via na sua escotilha era água!!!! Foi 
então que se apercebeu que o pára-quedas que ainda 
permanecia ligado à cápsula estava a ser arrastado pelo 
vento fazendo com que o nariz da Molly Brown 
mergulhasse na água. Tendo presente a sua primeira 
missão, Grissom decidiu separar o pára-quedas fazendo 
com que a cápsula voltasse à superfície. O plano da missão 
previa que a tripulação permanecesse a bordo até que a 
cápsula fosse recolhida no que seria uma curta espera se o 
porta-aviões Intrepid se encontrasse a 8 km de distância tal 
como os dois homens haviam escutados momentos antes da 
amaragem. Quando se aperceberam que a distância real era 
de cerca de 110 km, Grissom solicitou um helicóptero para 
os recolher e transportar para o porta-aviões. Com a Libery 
Bell 7 sempre presente, Grissom recusou-se a abrir a 
escotilha até que os mergulhadores da Marinha dos Estados 
Unidos colocassem o colar de flutuação em torno da 
cápsula. A cápsula não se afundaria, mas os dois homens 
tiverem de esperar uns longos 30 minutos à medida que o 
veículo 1a aquecendo no seu interior e navegava sobre as 
longas ondas do Oceano Atlântico. Eventualmente, o calor 
e os movimentos fizeram com que Grissom vomitasse, mas 
Young foi capaz de conservar o seu pequeno-almoço do 
estômago. Mal o colar de flutuação foi colocado em torno 
na Molly Brown e um mergulhador acabou por abrir a 
escotilha, os dois homens não perderam tempo em sair da 
cápsula e colocar o colete de resgate que permitiu serem 
içados para o helicóptero. 





As duas tripulações da Gemini-llI envergando os fatos 
espaciais pressurizados. Da esquerda para a direita: John 
Watts Young (Piloto), Virgil Ivan "Gus! Grissom 


(Comandante); Walter Marty Schirra, Jr. (Comandante 
Suplente) e Thomas Patten Stafford (Piloto Suplente). 
Imagem: NASA Centro Espacial Johnson. 





Os exames médicos e relatórios foram iniciados mal os dois 
homens se encontravam a bordo do helicóptero de resgate e duraram 
vários dias. Um pequeno mal-estar surgiu quando Grissom e Young 
tiveram pouco a dizer acerca das suas observações aos cientistas. Outras 
questões foram levantadas relativamente ao fracasso com a experiência 
de crescimento de células, mas a maioria da culpa foi atribuída a uma 
experiência mal preparada e que foi instalada na cápsula a apenas uma 
semana antes do voo. Em todo o caso, a curta missão centrou-se numa 
avaliação do desempenho da cápsula, com uma calendarização que 
deixava pouco tempo para trabalhos extra. 


Um pequeno escândalo foi fabricado pela imprensa quando esta 
soube que uma sanduíche havia sido levada a bordo pelos dois homens 
sem o consentimento dos directores de voo. Walter Schirra havia 
comprado a sanduíche no então famoso “Wolfie's” localizado na Avenida | O astronauta Virgil Grissom durante a 
do Atlântico Norte, em Cocoa Beach. Schirra passou a sanduíche a | verificação da Gemini-lll na plataforma de 
Young que a levou para bordo da Gemini-lll. Quando chegou a hora da | Jjançamento antes da missão. Imagem: NASA 
refeição na qual os dois homens deveriam comer as refeições espaciais | Centro Espacial Johnson. 
que transportavam, Young deu a sanduíche a Grissom que acabou por 
comer só uma pequena parte, pois não desejava ver a sua nave espacial 
cheia de migalhas a flutuar. Quando a notícia chegou ao Congresso americano os congressistas não ficaram nada satisfeitos. O 
que não ficou totalmente claro tanto para os legisladores americanos como para a imprensa, foi o facto de que a comida levada a 
bordo servia apenas para ser avaliada no que dizia respeito ao seu sabor, conveniência, e propriedades de reconstituição, não 
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tendo nada a ver com objectivos científicos ou médicos da missão. Ninguém esperava aprender muito acerca dos efeitos da 
comida espacial num voo de tão curta duração. Porém, este facto acabou por originar novas e mais restritas regras sobre o que os 
astronautas poderiam transportar nas cápsulas em futuras missões. 


» adia, | 
E: 


[1, E 





O astronauta Virgil Grissom no interior da Gemini-lI momentos antes do encerramento da escotilha de acesso. 


Imagem: NASA Centro Espacial Johnson. 


A missão da Gemini-II for um tremendo sucesso no que diz respeito aos seus objectivos. Não poderia haver mais 
dúvidas sobre o facto de a Gemini estar pronta para desempenhar o seu papel no programa espacial, pois o tempo de ensaios 
havia terminado. 
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O rosto de John Young expressa a sua concentração antes do lançamento 
Imagem: NASA Centro Espacial Johnson. 
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O Programa Constellation 


Por Rui C. Barbosa 
A NASA está a desenhar, testar e avaliar o material e 
sistemas para o foguetão lançador Ares-I, o foguetão 
que irá transportar uma nova geração de exploradores 
espaciais até à órbita terrestre. 


Tendo em conta os objectivos da iniciativa 
VSE (Vision for Space Exploration), o Ares-I é um 
componente chave de uma estrutura de transporte 
espacial a ser desenvolvida pelo Programa Constelltion 
da NASA. Estes sistemas irão transportar com 
segurança e de uma forma fiável os exploradores 
humanos de regresso à Lua e depois para Marte, e 
outros destinos no Sistema Solar. 


O esforço de desenvolvimento do Ares-l 
inclui equipas múltiplas em diversos centros da NASA 
e é dirigido pelo Centro Espacial Marshall em Huntsville, Alabama. Estas equipas encontram-se a desenvolver em conjunto os 
distintos elementos do lançador, a avaliar tecnologias, e a testar diversos componentes e sistemas. Estes trabalhos têm como base 
elementos já utilizados no Programa do Vaivém Espacial e quase 50 anos de experiência em voo espacial e de avanços 
tecnológicos da NASA. 





O Ares-lI será um veículo de dois estágios que transportará o veículo de exploração Orion, além do seu módulo de 
serviço e um sistema de abortagem. 


O primeiro estágio do Ares-I é um propulsor de combustível sólido composto de cinco elementos e derivado dos SRB 
(Solid Rocket Boosters) utilizados pelos varvéns espaciais que queimam um propolente sólido especial denominado acrilonitrilo 
polibutadieno (PBAN) 


Um novo adaptador frontal irá fazer a ligação física entre o primeiro estágio e o segundo estágio do Ares-l, sendo 
equipado com motores de separação para afastar os dois estágios durante a ascensão. 


O segundo estágio, um elemento totalmente novo do sistema, será propulsionado por um motor J-2X que consumirá 
oxigénio e hidrogénio líquido. O motor J-2X é uma variante de dois predecessores históricos: o potente motor J-2 que era 
utilizado nos estágios superiores dos foguetões Saturn-IB e Saturn-V, e o motor J-2S, uma versão simplificada do motor J-2 que 
foi desenvolvida e testada no princípio dos anos 70 mas que nunca fo1 utilizado em voo. 
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Para além da sua missão primária de 
transportar tripulações de quatro ou seis astronautas 
para a órbita terrestre, a capacidade de carga do 
Ares-I (25 toneladas) pode ser utilizada para 
transportar carga para o espaço, trazendo recursos e 
mantimentos para a ISS ou colocando cargas em 
órbita terrestre para recolha e transporte para as 
equipas de exploração na Lua. 


Durante os primeiros dois minutos e meio 
de voo, o primeiro estágio irá propulsionar o Ares-l 
até uma altitude de 61 km e a uma velocidade de 
Mach 6,1. Após o final da sua queima, o propulsor 
reutilizável separa-se e o motor J-2X do estágio 
superior entra em ignição propulsionando o veículo 
Orion até uma altitude de cerca de 101 km. É então 
que o Orion se separa do segundo estágio e o 
sistema de propulsão do seu módulo de serviço 
termina a viagem até uma órbita circular a 298 km 
de altitude. Uma vez em órbita, o veículo irão levar 
a cabo manobras de encontro e acoplagem tanto 
com a ISS como com um módulo lunar equipado 
com um estágio EDS (Earth Departure Stage) que 
irá propulsionar o conjunto para uma trajectória 
trans-lunar. 


O transporte de tripulações para a ISS 
deverá ser iniciado em 2014, enquanto que a 
primeira viagem lunar está prevista para ter lugar 
em 2020. 


A equipa de desenvolvimento do Ares-l 


O desenvolvimento do Ares-I é dirigido 
pelo Exploration Launch Projects Office do Centro 


Espacial Marshall, para o programa Constellation, albergado pelo Centro Espacial Johnson em Houston, Texas, e pelo NASA”s 
Exploration Systems Mission Directorate, Washington DC. 
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Outras instalações da NASA participantes incluem o Centro Espacial Johnson, que é responsável pelo Projecto Orion e 
pelo projecto de operações de voo; Centro Espacial Stennis em Bay St. Louis, Mississipi, que é responsável pelos testes do motor 
J-2X e dos estágios do lançador; Estação de Plum Brook do Centro de Pesquisa Glenn, Sandusky — Ohio, que é responsável pelo 
teste em câmaras de vácuo do motor J-2X, pelo desenvolvimento do simulador de massa do estágio superior e pelo 
desenvolvimento do sistema de fornecimento de energia do estágio superior, do sistema de controlo de vector e do sistema de 
sensores; Centro de Pesquisa Langley em Hampton, Virgínia, responsável pela caracterização aerodinâmica, integração do 
veículo de teste do estágio superior e desenvolvimento do simulador de massa do veículo Orion, além de proporcionar o suporte 
no desenvolvimento das estruturas e dos sistemas mecânicos de voo; Centro de Pesquisa Ames em Sunnyvale, Califórnia, que é 
responsável pela monitorização integrada, elaboração de modelos e suporte de análises de fiabilidade; Instalações de Montagem 
em Michoud, Nova Orleães, que irão montar o estágio superior do Ares-I; e o Centro Espacial Kennedy, Florida, sede de todas as 
operações relacionadas com o Programa Constellation e suas actividades. 


A empresa ATK Thiokol de Birmingham City, Utah, desenvolve o primeiro estágio, enquanto que a Pratt & Whitney 
Rocketdyne em Canoga Park, Califórnia, desenvolve o estágio superior do Ares-l. 
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A exploração soviética de Marte 


Por Rui C. Barbosa 
A exploração de Marte sempre foi um dos pontos prioritários de Seguei Korolev que achava que este corpo celeste e não a Lua, 
deveria ser o objectivo por excelência da exploração espacial da União Soviética. Nos primeiros anos da exploração espacial a 
União Soviética aproveitou todas as janelas de lançamento para Marte para tentar enviar sondas a este planeta enigmático, no 
entanto e na maior parte dos casos, os resultados nunca foram os desejados. 


A 10 de Dezembro de 1959 é emitido pelo Comité Central do Partido Comunista da União Soviética e pelo Conselho de 
Ministros da União Soviética do Decreto 1386-618 “Sobre a Criação de Sondas Automáticas para Alunarem na Lua, para Voos a 
Marte e a Vénus”. Este decreto aprova o desenvolvimento das sondas Luna, Mars e Venera, iniciando o desenvolvimento da 
exploração interplanetária soviética. A 4 de Junho de 1960 é emitido o decreto “Planos de Exploração Espacial” que prevê o 
desenvolvimento de um novo foguetão lançador de quatro estágios para o lançamento de missões para os planetas Marte e 
Vénus. Em resultado deste decreto seria criado o lançador 8K78 Molniya que poderia ser equipado com vários estágios 
superiores (Blok-L, Block-2BL, etc.) 


Primeiras tentativas 


A primeira tentativa para lançar uma sonda para Marte ocorre em Outubro de 1960. Desenhada por Serguei Korolev, a sonda IM 
n.º 1 encontra-se no topo do foguetão lançador 8K78 Molniya (L1-4M) na Plataforma de Lançamento PU-5 do Complexo de 
Lançamento LC1 do Cosmódromo NIIP-5 Baikonur. O objectivo da IM n.º 1 era o de fotografar a superfície de Marte enquanto 
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que a sonda passava pela vizinhança do planeta. Tendo uma massa de 640 kg, estava equipada com um megnetômetro, um 
detector de plasma iónico, um contador de raios cósmicos e um detector de micro meteoros. 


Os preparativos para o lançamento decorreram sem problemas de maior e este acabou por ter lugar às 1427:29UTC do 
dia 10 de Outubro de 1960. A fase inicial do lançamento decorre sem problemas, mas às 1432:30UTC surgem problemas com a 
ignição do segundo estágio do lançador. Estes problemas originam vibrações no estágio superior que levam à perda de contacto 
no comando do potenciômetro do sistema de 
estabilização por giroscópios. Em resultado, o 
sistema de orientação do veículo sofre uma 
falha e o foguetão 8K78 Molniya (L1-4M) 
começa a desviar-se da sua trajectória. Ao 
exceder um desvio de 7º o sistema de controlo 
falha. O comando de destruição do lançador é 
enviado às 1432:53UTC. O motor do terceiro 
estágio termina a sua ignição às 1433:06UTC 
e atinge uma altitude de 120 km juntamente 
com a sonda. Ambos acabam por ser 
destruídos durante a reentrada atmosférica 
sobre a Sibéria. 


Tirando partido da janela de 
lançamento para Marte disponível em 
Outubro de 1960, a União Soviética tenta 
lançar uma segunda sonda a 14 de Outubro. O 
lançamento ocorre às 1351:03UTC a partir da 
Plataforma de Lançamento PU-S do 
Complexo de Lançamento LCl do 
Cosmódromo NIIP-5 Baikonur. Porém, os 
problemas voltam a afectar o foguetão 
Esta fotografia não identificada mostra o que poderá ser a colocação na lançador e às 1355:53UTC o motor 8D715K 
Plataforma de Lançamento PU-S do Complexo de Lançamento LC1 do do terceiro estágio não entra em ignição 
Cosmódromo NIHP-5 Baikonur, do foguetão lançador 8K78 Molniya (L1- devido a uma fuga de oxigénio líquido que 
4M) com a sonda 1M n.º 1. Imagem: Corporação RKK Energiya Serguei congela o querosene numa conduta ainda 


Korolev. durante a permanência do foguetão 8K78 
Molniya (LI-SM) na plataforma de 
lançamento. O problema fica a dever-se a um 
defeito numa selagem de uma válvula do 
sistema de oxigénio líquido. Mais uma vez a 
sonda (Ml n.º 2) e o terceiro estágio do 
lançador acabam por ser destruídos ao 
reentrarem na atmosfera terrestre minutos 
após o lançamento. A sonda IM n.º 2 possuía 
instrumentos semelhantes aos que se 
encontravam a bordo da sonda 1M n.º 1. 


As sondas 2MV-4 


Às 1755:04UTC do dia 24 de Outubro de 
1962 a União Soviética tenta um novo assalto 
a Marte tirando partida de uma nova janela de 
lançamento para o planeta vermelho. O 
lançamento de uma nova sonda (a 2MV4 n.º 
l) tem lugar desde a Plataforma de 
Lançamento  PU-S do Complexo de 
Lançamento LC1I do Cosmódromo NIIP-5 
Baikonur. Porém, e apesar de atingir a órbita 
terrestre sem problemas (com um apogeu a 
260 km de altitude, perigeu a 202 km de altitude, inclinação orbital de 65,10º e um período orbital de 89,10 minutos), 16 
segundos após a ignição do quarto estágio Blok-L do foguetão lançador 8KY78 Molniya (T103-15) o seu motor S1.540041 
explode devido a uma fuga de lubrificante no eixo do sistema de turbo-bombas levando à falha da turbina. Em resultado a sonda 
desfez-se em múltiplos pedaços que permaneceram em órbita por alguns dias. Este lançamento ocorre num momento sensível da 
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História mundial, durante a crise dos mísseis soviéticos 
em Cuba. O lançamento foi detectado pelos radares 
militares norte-americanos que originalmente receavam 
tratar-se de um ataque nuclear soviético. 


Recebendo a designação Sputnik-22 (00443 
1962 B Iotal 1962-0574), esta sonda deveria fotografar 
a superfície de Marte enquanto passava ao largo do 
planeta. Desenvolvida por Serguei Korolev, a sonda 
estava equipada com vários instrumentos científicos e 
equipamento de comunicação incluindo uma sonda 
mangnetómetra, uma antena de alto ganho, uma antena 
omnidireccional, uma antena semi-direccional e 
equipamento fotográfico. Possuía ainda um motor 
KDU-414 para levar a cabo as correcções de atitude e 
manobras de correcção de trajectória. Tinha uma massa 
de 894 kg (6500 kg juntamente com o estágio Blok-L 
como no caso do Sputnik-22)). 


Se os fracassos marcaram as tentativas iniciais 
da União Soviética para atingir Marte, o sucesso, pelo 
menos relativo, viria com o lançamento seguinte levado 
a cabo a 1 de Novembro de 1962. A sonda 2MV-4 n.º 2 
era lançada às 1614:16UTC a bordo de um foguetão 
8K78 Molniya (T103-16) desde a Plataforma de 
Lançamento PU-5 do Complexo de Lançamento LC] 
do Cosmódromo NIIP-5 Baikonur. Os estágios iniciais 
colocaram o conjunto Blok-L/2MV-4 n.º 2 numa órbita 
inicial com um apogeu a 238 km de altitude, perigeu a 
157 km de altitude e inclinação orbital de 65º. Desta 
vez tudo correr como previsto e a ignição do Blok-L 
(Sputnik-23) colocou a sonda Mars-l (00450 1962 B 
Nu 3 1962-061C) a caminho de Marte. 


As comunicações com a Mars-l cessaram a 21 
de Março de 1963 devido provavelmente a um 
problema com o seu sistema de orientação, no entanto 
foram levadas a cabo 61 sessões de comunicação com a 
sonda nas quais uma grande quantidade de dados foi 
obtida. Nesta altura a Mars-l encontrava-se a 106 
milhões de quilómetros da Terra. A aproximação 
máxima ao planeta teve lugar a 19 de Junho de 1963 
quando a Mars-l passou a 193000 km de Marte, 
entrando depois numa órbita heliocêntrica. A Mars-1 
tinha uma massa de 894 kg e o conjunto de 
instrumentos era semelhante ao transportado pela 2MV- 
4n.º1. 
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O planeta Marte 


Por Jorge Almeida” 


Marte — o quarto planeta a contar do Sol é famoso pela cor 
avermelhada, devida à presença na sua superficie de óxidos de 
ferro. Apesar de muito menor que a Terra, este é o corpo do 
Sistema Solar que mais semelhanças apresenta com o nosso 
planeta quanto à modelação da superficie. 


Um assunto que sempre despertou interesse relaciona- 
se com a possibilidade de existência de vida em Marte, questão 
essa que se mantém ainda uma incógnita. Em 1996 foi 
apresentado ao mundo o famoso meteorito marciano ALHO00084, 
no qual alguns sugeriram a presença de indícios de vida 
extraterrestre; contudo, estes nunca passaram de 
especulação inconclusiva. Por outro lado, os repetidos anúncios 
da possibilidade de água em fase líquida em Marte mantêm 
acesa a esperança de muitos, já que a água é vista como um 
possível prenúncio para a vida marciana (pelo menos, na Terra, 
onde há água, a vida fervilha). Porém, o planeta vermelho foi 
também sempre alvo de outros estudos. Kepler usou as cuidadas 
observações que Brahe sobre ele realizara para estabelecer as 
suas famosas leis respeitantes às órbitas planetárias. Sabe-se 
actualmente que a órbita de Marte é muito menos estável que a 
da Terra, atingindo grandes valores de excentricidade (maior 
afastamento da circularidade), o que faz com que o clima do 
planeta seja consideravelmente influenciado pela geometria 
orbital, resultando em variações entre o frio e o... muito frio. 


Actualmente, a superfície de Marte é modelada quase 
exclusivamente pelo vento. Apesar de ténue, a atmosfera do 
planeta é por vezes cenário de grandes tempestades de areias, 
bem como da actividade de turbilhões de poeiras ("dust devils"). 
Marte é também famoso pelas suas espectaculares paisagens. 
Nele existe a mais imponente montanha conhecida em todo o 
Sistema Solar, um vulcão conhecido como Olympus Mons, mas 
também o complexo de desfiladeiros baptizado como Valles 
Marimeris, muito mais imponente que o "pequeno" Grand 
Canyon da Terra. Seria possível testemunhar essas colossais 
formações geológicas a partir das duas pequenas luas de Marte, 
Fobos (medo) e Deimos (pânico). Um dia, num futuro distante, 
Fobos terminará a sua espiral descendente e embaterá na 
superfície marciana. 


Fontes: 


http://www .marslab.dk/ResearchSoilMineralogy.htm — (Per 
Nornberg, Haraldur Pall Gunnlaugsson, 20067) 


http://home.cvc.org/science/kepler.htm (Willam L. Drennon, 
1997) 


http://www .nineplanets.org/mars.html (Bill Arnett, 2006) 





? Jorge Alexandre Mota de Almeida, nasceu em Coimbra (1975). É licenciado em Biologia/Geologia. Tirou também um curso de 
Astrogeologia na Universidade de Coimbra bem como um curso à distância de Astrofísica do Sistema Solar no Observatório 
Nacional, Instituto de Pesquisas do Ministério da Ciência e Tecnologia do Brasil. Há cerca de 8 anos efectua observações 
astronómicas. Utiliza um telescópio reflector dobsoniano da Space Walker de 8" 1/6. Usa também um binóculo Proteus 8 x 56. 
Escreveu alguns artigos para as revistas de duas associações de Astronomia: (ex-JANOA e APAA. É sócio da União de 
Astronomia e Astrofísica. 


* Algumas fontes indicam a designação de Korabl-11 para este veículo. 
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estágio superior Blok-L do foguetão lançador 8KY78 Molniya. Imagem: 


Ainda tentando tirar partido da janela de lançamento para Marte é 
lançada às 1535:15SUTC do dia 4 de Novembro a sonda 2MV-3 n.º 1 que tinha 
como missão levar a cabo a primeira descida suave na superfície do planeta. 
Com uma massa de 890 kg, esta sonda era muito semelhante às duas sondas 
anteriores lançadas para Marte. Nesta altura a sonda Mars-1 encontrava-se já a 
caminho de Marte e os especialistas soviéticos pensavam que todos os 
problemas haviam sido eliminados do lançador e das suas sondas. Porém, tal não 
aconteceu. A T+260 s de voo (1539:35UTC) um problema no sistema de 
pressurização do motor central do foguetão lançador levou à cavitação na 
conduta do oxidante e no sistema de oxigénio líquido, seguindo-se às 
1540:07UTC a ocorrência de cavitação no sistema do combustível. Apesar 
destes problemas o conjunto Blok-L/2MV-3 n.º atinge a órbita terrestre ficando 
colocado numa órbita circular a 171 km de altitude, com uma inclinação de 65º e 
um período orbital de 87,9 minutos. Mas a missão vê-se com mais problemas 
quando a forte vibração no terceiro estágio faz com que um fusível se solte 
fazendo com que o seu motor não possa entrar em ignição. Em resultado o 
conjunto (que recebe a designação Sputnik-24 (00451 1962 B Cs1 1 1962-0624) 
permanece em órbita terrestre, reentrando na atmosfera a 5 de Novembro”. 


Ao lado: a sonda Mars-1 na fase de processamento para o seu lançamento 


para Marte. Imagem: Videocosmos. 





* Outras fontes indicam que o Sputnik-24 terá permanecido em órbita durante 2 meses antes de reentrar na atmosfera terrestre. 
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As sondas 3MV-4A 


As sondas 3MV-4A tinham como objectivo fotografar a superfície de 
Marte enquanto passavam ao lado do planeta. Os veículos, com uma 
massa de 925 kg, transportavam seis motores eléctricos que serviam 
como actuadores do sistema de controlo de atitude. Estavam também 
equipadas com um sistema de televisão que permitia o processamento a 
bordo do filme. 


A primeira destas sondas, a 3MV-4A n.º 2, foi lançada às 
1312:00UTC do dia 30 de Novembro de 1964 por um foguetão 8K78 
Molniya tendo recebido a designação Zond-2 (00945 1964-0780). 
Infelizmente as comunicações com a Zond-2 cessaram em Abril de 1965 
com a sonda a passar por Marte no dia 6 de Agosto a uma distância de 
1500 km. 


A Zond-2 acabou por ser a única sonda 3MV-4A a ser lançada 
em direcção a Marte. A segunda sonda desta série, a Zond-3º (01454 
1965-0564) foi lançada para o espaço interplanetário e fotografou a 
superfície lunar demonstrando grandes avanços na tecnologia soviética 
desde 1959. 


Ao lado: lançamento da Mars-l a 1 de Novembro de 1962. 
Imagem: RKK Energiya. 


* A Zond-3 foi lançada às 1438UTC por um foguetão 8K78 Molniya (U103-35) a partir da Plataforma de Lançamento PU-5 do 
Complexo de Lançamento LC1 do Cosmódromo NIIP-5 Baikonur. 
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Após a missão da Zond-2 a União Soviética só voltará a embarcar numa missão para Marte em 1969. Estando 
inicialmente sobre o controlo de Segei Korolev o programa de exploração planetária é transferido para outras organizações. O 
bureau de desenho NPO Lavochkin ficou encarregue de construir as seguintes sondas para Marte. A 8 de Janeiro de 1969 o 
Comité Central do Partido Comunista da União Soviética e o Conselho de Ministros emitem o Decreto 10-19 “Trabalhos para a 
Pesquisa da Lua, Vénus e Marte, utilizando-se estações automáticas — desenvolvimento de veículos lunares e interplanetários”. 
Este decreto é uma resposta ao Programa Apollo dos Estados Unidos. 


Um novo começo 


Em Março de 1969 a União Soviética está de novo pronta para lançar mais uma sonda para Marte. A sonda 2M n.º 521 (ou M-69 
n.º 521) tem como missão entrar em órbita de Marte e fotografar intensivamente a superficie do planeta ao mesmo tempo que 
enviava uma pequena sonda para a superfície. Às 

Eme va (ops Meo 1040:45UTC do dia 27 um foguetão 8K82K Proton- 


pe ese a ig | AD K/D (240-01) é lançado desde a Plataforma de 


— 


Al == = | Lançamento PU-23 do Complexo de Lançamento 
la | LC81 do Cosmódromo NIIP-S Baikonur. Os 
problemas iniciam-se a T+51 s (1041:36UTC) quando 
a ogiva de protecção da carga do foguetão lançador 
sofre uma falha estrutural. O segundo estágio do 
foguetão continuou o voo, mas o terceiro estágio não 
entra em ignição fazendo com que o lançador se 
despenhe. 


Uma nova tentativa para lançar uma sonda 
para Marte ocorre a 2 de Abril. No topo do foguetão 
8K82K Proton-K/D (233-01) encontra-se a sonda 2M 
n.º 522. A ignição dos motores do primeiro estágio do 
lançador ocorre às 1033UTC e abandona a Plataforma 
de Lançamento PU-24 do Complexo de Lançamento 
LC81 do Cosmódromo NIIP-5 Baikonur. Porém, logo 
após a ignição (T+0,02 s) inicia-se um incêndio num 
dos motores do primeiro estágio e a 50 metros de 
altitude e motor falha, originando a explosão violenta do foguetão sobre a plataforma. A explosão liberta os propolentes 
hipergólicos tóxicos que são rapidamente espalhados pelo vento. Os observadores que se encontravam a poucos quilómetros da 
plataforma de lançamento tentaram fugir entrando para os seus veículos mas não sabiam em que direcções deveriam 1r, chegando 
à conclusão que a plataforma de lançamento era o ponto mais seguro. 





A contaminação pelos propolentes hipergólicos foi tão 
intensa que não existia maneira de a limpar. A solução encontrada foi 
deixar que os elementos acabassem por dissolver a poluição e isso 
não aconteceu até ao encerramento da janela de lançamento para 
Marte em 1969 fazendo com que a próxima sonda só fosse lançada 
em 1971. O acidente, que por pouco não dizimou todos os 
responsáveis máximos pela indústria espacial, levou ao cancelamento 
de outras missões para Marte durante 1969. 


Os planos soviéticos para desviar as atenções mundiais do 
Programa Apollo e que previam o lançamento de mais de 10 missões 
para a Lua (alunagem, obtenção de amostras do solo lunar e veículos 
lunares para suplementar os lançamentos do foguetão N1) saíram 
também gorados devido a este acidente. 


Os planos soviéticos para desviar as atenções mundiais do 
Programa Apollo e que previam o lançamento de mais de 10 missões 
para a Lua (alunagem, obtenção de amostras do solo lunar e veículos 
lunares para suplementar os lançamentos do foguetão N1) saíram 
também gorados devido a este acidente. 


3Ms, um quase sucesso em Marte 


AS sondas 3MS (também designadas M-71) foram construídas pelo 
NPO Lavochkin para tirar partido da janela de lançamento no ano de 
1971. Estas sondas tinham como objectivo fotografar a superfície de 
Marte e os seus sistemas de nuvens, determinar as temperaturas de 
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Marte, estudar a sua topografia, composição e propriedades físicas da superfície, determinar as propriedades da atmosfera e 
monitorizar o vento solar, além dos campos magnéticos interplanetários e de Marte. 


As sondas tinham duas secções principais: um módulo orbital e um módulo de descida. O conjunto tinha uma massa de 
4650 kg. O módulo orbital tinha uma massa bruta de 3440 kg, tendo uma altura de 4,1 metros, uma envergadura de 5,9 metros 
(com os painéis solares abertos) e um diâmetro na base de 2 metros. Por seu lado o módulo de descida tinha uma massa de 1210 
kg. O sistema de propulsão estava situado no fundo do corpo cilíndrico do veículo sobre o qual estava colocado o módulo de 
descida. Os dois painéis solares abriam-se para os dois lados da sonda e uma antena parabólica de alto ganho com um diâmetro 
de 2,5 metros que era utilizada para comunicações encontrava-se também colocada na parte lateral do veículo. 


Os instrumentos e o sistema de navegação estavam localizados numa área na parte inferior das sondas, com a parte 
central do corpo principal a albergar principalmente o tanque de combustível. As antenas de comunicações com o módulo de 
descida encontravam-se fixadas nos painéis solares. Três antenas direccionais de baixa potência estendiam-se desde o corpo 
principal junto da antena principal. 


O módulo orbital transportava um radiômetro de infravermelhos para determinar as temperaturas da superficie de Marte. 
Este instrumento analisava as radiações entre 8 microns e 40 microns, sendo capaz de determinar temperaturas até aos -100ºC. 
Também seguia a bordo um fotômetro para levar a cabo análises espectrais por absorção atmosférica do vapor de água na linha 
dos 1,38 microns; um fotómetro de infravermelhos; um fotómetro de ultravioletas para detectar o hidrogénio atômico, oxigénio e 
árgon; um fotômetro de luz visível entre os 0,37 microns e os 0,70 microns; um aparelho para determinar a reflectividade da 
superfície e da atmosfera no visível (0,3 microns a 0,6 microns) e a rádio-reflectividade da superficie nos 3,4 microns. Este 
instrumento permitia também determinar a permeabilidade dieléctrica para proporcionar uma estimativa de temperaturas até uma 
profundidade de 30 cm a 50 cm abaixo da superficie marciana. As sondas transportavam sistemas de absorção de dióxido de 
carbono (2,06 microns) para determinar a espessura óptica da atmosfera e duas câmaras com lentes de pequena angular de 4º e 
uma lente de grande angular com uma distância focal de 52 mm localizada no mesmo eixo e contendo vários filtros ópticos 
(verde, vermelho, azul e ultravioleta). O sistema de observação enviava imagens via fac-símile com uma resolução de 1000 x 
1000 pixels após ser revelada num laboratório automático a bordo. As experiências de rádio-ocultação eram também levadas a 
cabo quando as transmissões passavam através da atmosfera de Marte na qual a refracção dos sinais fornecia informação acerca 
da estrutura atmosférica. 


Durante a viagem até Marte eram levadas a cabo medições dos raios cósmicos galácticos e da radiação corpuscular 
solar. Oito espectrômetros encontravam-se a bordo para determinar a velocidade, temperatura e composição do vento solar entre 
os 30 eV e os 10000 eV. Um megnetómetro de três eixos destinado a medir os campos magnéticos interplanetários e marciano 
encontrava-se localizado num mastro que se estendia a partir de um dos painéis solares. 


A separação entre o módulo orbital e o módulo de descida ocorria 4,5 horas antes da chegada a Marte. Utilizando uma 
técnica de travagem aerodinâmica, pára-quedas e retro-foguetões, o módulo de descida levava a cabo uma descida suave na 
superfície. Após chegar ao solo deveria enviar fotografias da área em redor do local de descida. Entretanto, o motor KTDU-425 
do módulo orbital era activado para colocar o veículo em órbita em trono do planeta. Esta era uma longa órbita com um período 
orbital de 11 dias. 


Cosmos 419 


O primeiro lançamento desta série teve lugar às 1658:42UTC do dia 10 de Maio de 1971. O foguetão 8K82K Proton-K/D (253- 
01) foi lançado desde a Plataforma de Lançamento PU-23 do Complexo de Lançamento LC81 do Cosmódromo NIIP-5 
Baikonur. Os estágios inferiores do foguetão lançador 8K82K Proton-K funcionaram sem qualquer problema colocando o 
conjunto Blok-D/3MS n.º 170) numa órbita preliminar com um apogeu a 187 km de altitude, um perigeu a 134 km de altitude, 
uma inclinação orbital de 51,53º e um período orbital de 87,7 minutos. Esta órbita é atingida no final da primeira queima do 
Blok-D. A partir desta órbita o estágio Blok-D deveria entrar novamente ignição para propulsionar a 3MS n.º 170 para Marte. 


A 3MS n.º 170 é lançada um dia após o lançamento da sonda americana Mariner-8 (Mariner-71H)º. Numa altura em que 
a Guerra-fria estava no seu auge e onde os feitos espaciais ainda tinham um valor de propaganda assegurado, o lançamento da 
3MS n.º 170 é programado para suplantar a missão da Marimer-8 e tornar-se na primeira sonda a orbitar o planeta vermelho. 
Infelizmente, ocorre uma explosão no foguetão lançador da Mariner-8 e esta é destruída no lançamento, mas a sonda soviética 
não terá uma sorte muito melhor. 


9 O lançamento da Mariner-8 ocorre às 0111:02UTC do dia 9 de Maio de 1971 a partir da Plataforma de Lançamento LC-36A do 
Cabo Canaveral por um foguetão SLV-3C Centaur (AC-24)Atlas-Centaur. A Mariner-8 deveria atingir a órbita de Marte e 
enviar imagens e dados sobre o planeta. O desempenho do estágio Atlas decorreu sem problema e o estágio Centaur entrou em 
ignição às 0115:27UTC, porém nesta altura o estágio começou a oscilar e ficou descontrolado. A sua ignição terminou às 
0117:07UTC devido à falta de propolente devido ao seu movimento descontrolado. A Marimer-8 separou-se do estágio Centaur 
(AC-24) e acabou por reentrar na atmosfera a 1500 km de distância do Cabo Canaveral, cando no Oceano Atlântico a 560 km 
Norte de Porto Rico. 
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O estágio Block-D (Tyazheliy Sputnik) deveria entrar novamente em ignição 90 minutos após atingir a órbita terrestre. 
Porém, um temporizador de ignição foi calibrado para accionar a ignição 1,5 anos após a entrada em órbita em vez dos 
pretendidos 90 minutos (1,5 horas). O conjunto foi designado Cosmos 419 (05221 1971-042A) para esconder o seu verdadeiro 
objectivo e acabou por reentrar na atmosfera a 12 de Maio de 1971. 


Mars-2 e Mars-3 


O lançamento da sonda 4M n.º 171 (também designada M-71 n.º 171) tem lugar 
às 1622:44UTC do dia 19 de Maio de 1971 e é levado a cabo pelo foguetão 
8K82K Proton-K/D (255-01) a partir da Plataforma de Lançamento PU-24 do 
Complexo de Lançamento LC81 do Cosmódromo NIIP-5 Baikonur. Todas as 
fases do lançamento correm como previsto e desta vez o estágio Block-D coloca 
a sonda Mars-2 (05234 1971-0454) numa trajectória em direcção Marte. 


“T—— Carga A Mars-2 (massa no lançamento: 4650 kg; massa do módulo orbital: 
e 3440 kg; massa do módulo de descida: 1210 kg; massa sem combustível: 2265 
——— |. oxigênio kg) tinha como objectivo levar a cabo uma série de investigações sobre o 


planeta utilizando um módulo de descida e o espaço interplanetário. A sonda 
leva a cabo duas correcções de trajectória a 17 de Junho e a 20 de Novembro. O 
“Motor LLDSEM módulo de descida SA Marsa-2 (05739 1971-045D) separa-se do módulo orbital 
= a 27 de Novembro. Infelizmente o sistema de travagem não funciona 
e oxidante correctamente e o módulo despenha-se na superfície de Marte num ponto a 45º 
(NO) S — 302º O, tornando-se no primeiro objecto terrestre a atingir a superficie de 
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Representação da sonda Mars-2 lançada a 19 de Maio de 1971. Imagem: 
NSSDC Master Catalog. 
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(Ns) A Mars-2 entrava entretanto em órbita do planeta após levar a cabo 
-— Combustivel | uma manobra de retro-travagem. Os parâmetros orbitais iniciais são: apogeu a 
f (JDMB) 24940 km de altitude, perigeu a 1380 km de altitude, uma inclinação de 48,90º 
em relação ao equador de Marte e um período orbital de 1080 minutos. Os 
instrumentos da sonda eram activados durante 30 perto do ponto mais baixo da 
órbita com os dados a serem enviados pela sonda durante vários meses. 


Às 1526:30UTC do dia 28 de Maio de 1971 era lançado desde a 
Plataforma de Lançamento PU-23 do Complexo de Lançamento LC81 do 
Cosmódromo NIHP-5 Baikonur o foguetão 8K82K Proton-K/D (249-01) que 
Ea Motores RD-553 transportava a sonda 4M n.º 172 (também designada M-71 n.º 172). Colocada 
numa trajectória em direcção a Marte, a Mars-3 (05252 1971-0494) 
transportava um instrumento de fabrico francês para medir a radiação solar nos 
comprimentos de onda métricos em conjunto com receptores localizados na Terra. O objectivo do Spectrum-l (que não tinha 
sido transportado na Mars-2) era o de tentar determinar a causa das repentinas explosões solares. A antena do Spectrum-l 
encontrava-se montada num dos painéis solares da Mars-3. 
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A 8 de Junho foi levada a cabo uma correcção da trajectória a caminho de Marte. A sonda chegou às proximidades do 
planeta a 2 de Dezembro e às 0914UTC dava-se a separação do módulo de descida SA Marsa-3 (05667 1971-049E) que acabaria 
por descer suavemente na superficie do planeta num ponto localizado a 45º S — 158º O, iniciando logo de seguida as suas 
operações. Porém, vinte segundos após iniciar as observações os seus instrumentos ficaram silenciosos. 


O módulo orbital entretanto havia-se instalado numa órbita com um apogeu a 214500 km de altitude, perigeu a 1528 km 
de altitude, inclinação orbital de 60º em relação ao equador de Marte e com um período orbital de 18243 minutos. 


Tal como a Mars-2, a Mars-3 funcionou durante vários meses, mas a 22 de Agosto de 1972 a União Soviética anunciava 
que a missão das duas sondas havia terminado. 


Entre Dezembro de 1971 e Março de 1972 a Mars-2 e a Mars-3 enviaram grandes quantidades de dados para a Terra. 
No final das suas missões a Mars-2 tinha levado a cabo 362 órbitas em torno de Marte e a Mars-3 havia levado a cabo 20 órbitas 
em torno do planeta. As duas sondas enviaram um total de 60 imagens revelando montanhas com uma altura de 22 km e dados 
que indicavam a presença de hidrogénio atómico e oxigénio na alta atmosfera marciana. As sondas revelaram uma variação de 
temperatura à superficie do planeta entre os -110º Ce os 13º 
C, com pressões atmosféricas entre os 5,5 mb e os 6 mb. Foi Os veículos Prop-M 


determinado então que a concentração de vapor de água na | A bordo dos módulos de descida da Mars-2 e da Mars-3 















atmosfera de Marte era 5000 vezes inferior à registada na viajava um pequeno veículo denominado Prop-M. Este 
Terra e que a 10nosfera marciana estendia-se entre os 80 km veículo tinha uma massa de 4,5 kg e encontrava-se ligado 
de altitude e os 110 km de altitude. As poeiras levantadas da ao módulo de descida por um cabo que permitia 
superfície por ventos fortes poderiam atingir os 7 km de | comunicações directas. O veículo deveria percorrer a 


altitude. superfície de Marte sobre esquis até uma distância de 15 
metros do módulo de descida (comprimento total do cabo 
de comunicação). A bordo do Prop-M seguia um sistema 
de penetração dinâmico (para perfurar a superficie de 
Marte) e um densímetro de radiação. O Prop-M tinha uma 
forma rectangular apoiada em dois esquis laterais. Na 
it baú e” tp. b|| | + parte frontal encontravam-se barras de detecção de 
O doa dl) die b py a E Mag to” My papo tt at de gh obstáculos. O veículo deveria ser colocado na superficie 
' taco, d após a descida por um braço mecânico e deveria mover-se 
no campo de visão das câmaras do módulo, parando a 
cada 1,5 metros para obter medições. As marcas dos 
esquis no solo de Marte deveriam também ser filmadas 

para determinar as propriedades do solo. 


Com os dados enviados pela Mars-2 e pela Mars-3 
foi possível se traçar mapas da superficie de Marte e 
determinar os campos gravítico e magnético do planeta. 


Ao lado e em baixo: modelo do módulo de descida da 
Mars-3 em exposição no Museu da Cosmonáutica, 
Rússia. Imagem: Alexander Chernov (Virtual Space 
Museum). 
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A Mars-2 e Mars-3 transportavam” as câmaras fotográficas Vega (52 mm) e Zulfar (350 mm) que transportavam 
suficiente quantidade de filme para obterem 480 imagens por câmara. Sendo desenhadas pela equipa de A. S. Seliavanov do 
Instituto de Engenharia de Sistemas Espaciais, as câmaras deveriam passar os primeiros 40 dias na órbita de Marte a levar a cabo 
uma cobertura da superfície do planeta. Infelizmente, e 
num golpe de puro azar, as duas sondas encontraram as 
que devem ter sido as mais violentas tempestades de 
areia até então registadas (a imagem ao lado mostra o 
limbo atmosférico de Marte durante uma dessas 
tempestades). 


A atmosfera de Marte observada pela Mars-3 a 
uma distância de cerca de 150000 km. 


Imagem: Andrew Ball e Basil Pivovarov via 
http://www .mentallandscape.com. 





O que realmente aconteceu com a Mars-2 e a Mars-3? 


O desenrolar do programa de voo das sondas norte-americanas Viking era distinto do programa de voo das sondas soviéticas no 
que diz respeito à temporização da separação do módulo de descida. As sondas norte-americanas somente procediam à separação 
do módulo de descida após a sonda ter entrado em órbita de Marte e proceder a um reconhecimento do melhor local para a 
descida. Como já foi referido, a separação do módulo de descida no caso das missões soviéticas ocorria 4,5 horas antes da 
chegada da sonda a Marte não havendo assim a possibilidade 
de se proceder à alteração do local de descida na superficie do 
planeta. 


Tanto a missão da Mars-2 como a missão da Mars-3 
atingiram o planeta Marte numa altura em que decorria uma 
das mais intensas e prolongadas tempestades algumas vez 
registadas em Marte. Nenhuma informação foi enviada pelo 
módulo de descida da Mars-2 e o módulo de descida da Mars- Die E 
3 enviou informações escassas. Durante muitos anos pensou- E aa SE DAP S o SR A RR RE Da a 
se que o destino dos dois módulos de descida havia sido Emp a, Es 
traçado pela tempestade em Marte: talvez os fortes ventos 
tivessem feito desviar a trajectória de descida do módulo da 
Mars-2 e este se tivesse despenhado na horizontal em vez de 
descer verticalmente e talvez a Mars-3 tivesse sofrido efeitos 
semelhantes quando já no solo marciano. 


O módulo de descida SA Marsa-3 só funcionou durante 20 


No entanto, análises levadas a cabo posteriormente segundos enviando alguns dados e 79 linhas de vídeo. Esta 
revelaram que a correcção de trajectória realizada pela Mars-2 imagem mostra supostamente a superfície de Marte. Após 
a 21 de Novembro de 1971 a colocou numa hipérbole de muitas análises os cientistas soviéticos revelaram que a 
aproximação muito baixa, fazendo com que a sonda entrasse | imagem não continha qualquer informação, não sendo 
na atmosfera com um ângulo muito inclinado, tendo certamente uma representação do horizonte marciano como 
provavelmente impactado na superfície antes do temporizador foi sugerido por algumas pessoas. Imagem: Andrew Ball e 
ter tipo tempo para ordenar a abertura do pára-quedas. Este Basil Pivovarov via http://www .mentallandscape.com. 
facto foi atribuído ao problema de não haver tempo suficiente 
para verificar os programas de navegação autónomos quando a trajectória da sonda se encontrava muito próxima da trajectória 

DN: 
prevista. 





Por outro lado, a teoria de que o módulo de descida da Mars-3 possa ter sido arrastado e de certa forma invertido da sua 
posição original pela força do vento na superficie de Marte, é um pouco dificil de explicar por o veículo possuía um sistema de 
estabilização física semelhante ao utilizado pelos módulos de descida das sondas Luna lançadas pela União Soviética para 
exploração do solo lunar. Após atingir a superfície de Marte, abria-se um sistema de estabilização composto por quatro pétalas 
metálicas que conferiam uma segurança à sonda. Surgiu assim uma outra explicação para tentar resolver o mistério do silêncio 


“ http:/Awww mentallandscape.com/C. CatalogMars.htm 


* “Space Systems Failure - Disasters and Rescues of Satellites, Rockets and Space Probes” - Harland, David M., Lorenz, Ralph 
D. — Springer Praxis, 2005; ISBN 0387215190 
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súbito do módulo de descida da Mars-3 e que estaria relacionado com uma falha ocorrida no sistema de transmissão do módulo. 
Durante a Segunda Guerra Mundial os operadores de rádio que se encontravam nas unidades de combate nos teatros de guerra no 
deserto tinham grandes problemas com os seus transmissores durante a ocorrência de tempestades de areia devido a descargas 
eléctricas que ocorriam quando as partículas de poeira seca acumulavam cargas eléctricas à medida de eram elevadas pelo vento 
e colidiam com outras partículas de poeira. Assim, uma explicação mais lógica para o silêncio do módulo de descida da Mars-3 
teria sido uma descarga eléctrica que terá inutilizado os sistemas eléctricos a bordo”. 


Assalto a Marte 


Em 1973 abre-se uma nova janela de oportunidade para lançamento em direcção a Marte. No entanto, e devido a uma posição 
pouco favorável do planeta, é decidido enviar quatro veículos, tendo dois desses veículos o objectivo de orbitar o planeta e os 
outros dois com o objectivo de largar sondas para a superficie. 


As sondas que deveriam orbitar o planeta Marte tinham uma massa no lançamento de 3444 kg (com combustível) e 
encontravam-se equipadas com instrumentos para estudar a composição, estrutura e propriedades da atmosfera e da superficie 
marciana. Entre os instrumentos incluía-se um dispositivo de obtenção de imagens, um espectrômetro de raios gama com 256 
canais colocado num mastro, um fotómetro Lyman-Alfa para procurar hidrogénio na alta atmosfera de Marte, sensores de raios 
cósmicos solares, sensores de micro meteoritos e um radiómetro solar francês para determinar as emissões solares de longos 
comprimentos de onda. 


Todos estes veículos sofreram falhas devido a um tratamento levado a cabo com hélio na fase de testes e que resultou 
numa degradação dos componentes dos computadores durante a viagem para Marte. 


A primeira sonda desta série a ser lançada em direcção a 
Marte foi a 3MS n.º 52S (também designada M-73 n.º 528). O seu 
lançamento teve lugar às 1930:59UTC do dia 21 de Julho de 1973. O 
lançamento foi levado a cabo por um foguetão 8K82K Proton-K/D 
(261-01) a partir da Plataforma de Lançamento PU-23 do Complexo 
de Lançamento LC81 do Cosmódromo NIIP-5 Baikonur. Após entrar 
numa trajectória em direcção a Marte a sonda recebeu a designação 
Mars-4º (06742 1973-0474). 




















A missão da Mars-4 era a de entrar em órbita em torno de 
Marte mas devido a uma fuga no tanque de propolente a sonda passou 
ao largo do planeta a 10 de Fevereiro de 1974 a uma distância de 2200 
km. Apesar dos problemas que impediram a queima do seu motor 
KTDU-425A, a Mars-4 enviou várias fotografias de Marte e alguns 
dados de rádio relativos á sua ocultação pelo planeta. A sonda acabou 
por entrar numa órbita heliocêntrica entre as 2,2 UA e as 1,02 UA, 
com uma inclinação de 2,2º e um período orbital de 556 dias. 


Em cima: imagem panorâmica de Marte obtida através de um filtro vermelho pela Mars-4. Ao alto: imagem da superfície de 
Marte obtida pela Mars-4 quando esta passava a 2200 km da superfície do planeta vermelho. Imagem: 
http://www .mentallandscape.com. 


? No lançamento a sonda tinha um peso bruto de 4650 kg (com o combustível). 
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O lançamento da sonda 3MS n.º 53S (também designada M-73 n.º 538) teve lugar quatro dias após o lançamento da 
Mars-4. Às 1855:48UTC do dia 25 de Julho de 1973 um foguetão 8K82K Proton-K/D (262-01) era lançado desde a Plataforma 
de Lançamento PU-24 do Complexo de Lançamento LC81 do Cosmódromo NIIP-5 Baikonur. Após entrar numa trajectória em 
direcção a Marte a sonda recebeu a designação Mars-5” (06754 1973-0494). 


A Mars-5 entrou numa órbita em torno de Marte no dia 12 de Fevereiro de 1974 com os parâmetros apoápsis 32586 km 
de altitude e periápsis de 1760 km de altitude. Devido aos problemas técnicos relacionados com os processadores do computador 
de bordo, a Mars-5 só operou por alguns dias tendo no entanto enviado 60 imagens”? da superfície do hemisfério sul do planeta e 
dados atmosféricos. 


Em cima: imagem da superficie de Marte enviada pela Mars-5 a 23 de Fevereiro de 1974. Na página seguinte: 
uma composição de imagens obtidas a 26 de Fevereiro de 1974 pela sonda Mars-5. Imagens: 


http://www .mentallandscape.com. 





O “Space Systems Failure - Disasters and Rescues of Satellites, Rockets and Space Probes” - Harland, David M., Lorenz, 
Ralph D. — Springer Praxis, 2005; ISBN 0387215190 — pág. 255. 
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Enquanto que a Mars-4 e a Mars-5 deveriam entrar em órbita de Marte, as sondas Mars-6 e Mars-7 deveriam enviar 
módulos de descida para a superfície do planeta. A primeira destas sondas, a 3MP n.º 50P (M-73 n.º 50P), foi lançada às 
1745:48UTC do dia 5 de Agosto de 1973 por um foguetão 8K82K Proton-K/D (281-01) era lançado desde a Plataforma de 
Lançamento PU-23 do Complexo de Lançamento LC81 do Cosmódromo NIIP-5 Baikonur. Após entrar numa trajectória em 
direcção a Marte a sonda recebeu a designação Mars-6 (06768 1973-0524). 


A sonda levou a cabo uma correcção de trajectória a 13 de Agosto de 1973, tendo chegado a Marte no dia 12 de Março 
de 1974. O módulo de descida SA Marsa-6 (07223 1973-052D), com uma massa de 635 kg, separou-se do veículo de 
transporte! a uma distância de 48000 km do planeta e entrou na atmosfera de Marte ás 0905:53UTC a uma velocidade de 5,6 
m/s. A sua descida foi auxiliada por um pára-quedas que se abriu às 0908:32UTC quando o módulo viajava a uma velocidade de 
600 m/s devido à travagem aerodinâmica. À medida que o módulo ia atravessando a atmosfera do planeta, ia transmitindo dados 
para a Mars-6 que entretanto passaria a 1600 km de Marte. As transmissões duraram 150 segundos e representaram os primeiros 
dados disponíveis a partir da atmosfera de Marte. Os dados eram transmitidos de imediato para a Terra. Infelizmente, a Mars-6 
sofria do mesmo problema que as sondas anteriores e os seus processadores encontravam-se já muito degradados quando a sonda 
chegou a Marte. Em resultado os dados enviados eram na sua maior parte inúteis. 


A fase final da descida até à superficie 
seria auxiliada por retro-travagem utilizando o 
motor do veículo. Quando este foi accionado o 
contacto com o módulo de descida foi perdido às 
0911:05UTC. O módulo terá descido na superficie 
ou então despenhou-se a 23,90º S — 19,42º O na 
região de Margaritifier Sinus. 


O módulo SA Marsa-6 transportava um 
telefotômetro panorâmico para obter imagens da 
superfície de Marte em torno do veículo, sensores 
de pressão atmosférica, pressão, densidade e 
velocidade dos ventos, um acelerômetro para 
determinar a densidade atmosférica ao longo da 
descida até à superfície, um espectrômetro de 
massa para estimar a composição atmosférica, um 
rádio altiímetro, uma experiência para determinar a 
composição do solo e sensores para determinar as 
propriedades mecânicas do solo. 


Apesar de serem de fraca qualidade, os 
dados transmitidos pela Mars-6 permitiram traçar 
um perfil da estrutura troposférica desde a base da 
estratosfera a 25 km de altitude (-125º C) até à 
superficie (-43º C) ao mesmo tempo que 
permitiram determinar a densidade atmosférica entre os 82 km de altitude e os 12 km de altitude. Os instrumentos indicaram por 
várias vezes a presença de uma concentração de vapor de água maior do que a anteriormente indicada. 


No dia 9 de Agosto de 1973 era lançada a sonda 3MP n.º 51P (M-73 n.º 51P) que receberia a designação Mars-7 (06776 
1973-0534). A Mars-7 foi lançada às 1700:17UTC por um foguetão 8K82K Proton-K/D (281-02) era lançado desde a 
Plataforma de Lançamento PU-24 do Complexo de Lançamento LC81 do Cosmódromo NIIP-5 Baikonur. A sonda levou a cabo 
uma correcção de trajectória a 16 de Agosto de 1973 e chegou a Marte no dia 9 de Março de 1974 mas devido a um problema na 
operação de um dos sistemas de bordo necessários para a sua orientação (sistema de retro-travagem ou o sistema de controlo de 
atitude), o módulo de descida SA Marsa-7 (07224 1973-053D) separou-se antes do previsto e passou a 1300 km de Marte. A 
sonda deveria descer a 50º S —- 28º O. 


A sonda Mars-6 durante a sua preparação para o lançamento. Imagem: 
arquivo fotográfico do autor. 





Muito provavelmente a separação antecipada da SA Marsa-7 pode também estar relacionada com a degradação dos 
componentes dos processadores do computador de bordo da Mars-7 na sua viagem até Marte. A sonda acabou por entrar numa 
órbita heliocêntrica com um apoápsis a 1,69 UA, um periápsis a 1,01 UA, com uma inclinação de 2,2º e um período orbital de 
574 dias. 


Após o desaire com as sondas lançadas em 1973 a União Soviética iria aguardar vários anos até proceder a uma nova 
fase de exploração do planeta vermelho e só em 1988 tentaria de novo chegar a Marte. Não foi só a oportunidade de explorar 
Marte que a União Soviética perdia em 1973, mas também o valor político das missões ao se antecipar ao lançamento das sondas 
americanas Viking e conseguir levar a cabo duas descidas suaves na superficie de Marte. 


“ O veículo de transporte da Mars-6 acabou por entrar numa órbita heliocêntrica com um apoápsis a 1,67 UA, um periápsis a 
1,01 UA, com uma inclinação de 2,4º e um período orbital de 567 dias. 
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O Programa Fobos 


Desenvolvidas pelo Instituto de Pesquisa Espacial 
IKI e fabricadas pela NPO Lavochkin, as duas sondas quase 
idênticas do Programa Fobos representaram um passo de 
gigante para a exploração de Marte. Este programa contou 
com a colaboração de 14 países incluindo a República 
Federal Alemã, Áustria, França, Suécia, Suíça e Estados 
Unidos (que cediam a sua rede DSN” para seguir as duas 
sondas). 


Os dois objectivos gerais do programa eram: 
= Estudo do planeta Marte desde a sua órbita; 
= Encontro e exploração da lua Fobos. 


No entanto o programa apresentava vários 
objectivos mais vastos: 





= Estudos do meio interplanetário; 


= Realização de observações do Sol; 

= Caracterização do ambiente do plasma na vizinhança de Marte; 
= Estudos atmosféricos e da superficie de Marte; 

= Estudo da composição da superficie de Fobos. 


Cada sonda transportava um pequeno módulo destinado a descer na superficie de Fobos e 
levar a cabo várias medições. Por seu lado, a Fobos-2 também transportava um segundo módulo 
mais pequeno desenhado para atingir a superfície de Fobos e utilizar um sistema de molas para de 
mover pela superficie de forma a levar a cabo medições a nível magnético, químico e 
gravitacional em diferentes pontos. 


A secção principal de cada veículo consistia numa secção pressurizada contendo os 
sistemas electrónicos de forma toroidal rodeando uma secção experimental modular de forma 
cilíndrica. Por debaixo encontravam-se quatro tanques esféricos que continham hidrazina para 
controlo de atitude da sonda e, após a separação do módulo principal de propulsão, ajuste orbital. 
Um total de 28 pequenos motores encontravam-se junto dos tanques esféricos com motores 
adicionais colocados no corpo principal do veículo e painéis solares. A atitude da sonda era 
mantida com a utilização de um sistema de controlo nos três eixos espaciais com a orientação 
mantida em relação ao Sol e sensores estelares. A energia solar era gerada através de dois painéis 
solares. 


A inserção na órbita de Marte era levada a cabo por um módulo de propulsão que 
utilizava ácido nítrico e um combustível tendo por base aminas. Após atingir a órbita final 
procedia-se à separação deste módulo, expondo assim os instrumentos de observação. 


Cada sonda transportava um sistema de televisão estéreo panorâmico, sismómetros, 
magnetômetros, espectrómetros fluorescentes de raios-x, dispositivos de detecção de partículas 
alfa, penetradores de solo, espectrómetro/radiómetro de infravermelhos térmicos, espectrómetros 
de imagem no infravermelho próximo, câmaras de observação térmica, magnetómetros, 
espectrômetros de raios gama, telescópio de raios-x, detectores de radiação, altimetros de radar e 
laser, uma experiência de laser Lima-D destinada a vaporizar material da superficie de Fobos para 
análise quimica por um espectrômetro de massa, radar de observação (só na Fobos-1). 


No lançamento as sondas tinham uma massa de 6220 kg incluindo o módulo de 
propulsão, tendo uma massa de 2600 kg na órbita de Marte. O seu sistema de propulsão principal 
era composto por um motor KTDU-4254A. 


A primeira sonda do programa ser enviada para Marte foi a IF n.º 101 lançada às 
1738:04UTC do dia 7 de Julho de 1988 por um foguetão 8K82K Proton-K/D-2 (356-02/2L) a 
partir da Plataforma de Lançamento PU-39 do Complexo de Lançamento LC200 do Cosmódromo 
NHP-5 Baikonur (imagem ao lado). Após ser inserida numa trajectória em direcção a Marte a 





“ DSN - Deep Space Network. 
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sonda recebeu a designação Fobos-l (19281 1988-584). Juntamente com a Fobos-l era lançado o módulo IF DPS 
(Dolgozhivushchaya PS). 


A missão da Fobos-l1 decorreu sem 
qualquer problema até ao dia 2 de Setembro 
quando uma sessão de comunicações com o 
veículo não teve lugar. Análises posteriores 
vieram a revelar que a impossibilidade de 
contactar a Fobos-l11 se deveu ao facto de 
existir um erro numa série de comandos 
anteriormente enviada para a sonda nos dias 
29 e 30 de Agosto. Os comandos enviados 
acabaram por desactivar os motores de 
controlo de atitude fazendo com que a sonda 
perdesse a sua orientação relativamente ao 
Sol e impedindo que os painéis solares fossem 
capazes de gerar energia levando ao 
esgotamento das baterias. A sonda acabou por 
entrar numa órbita heliocêntrica. A sequência 
de comando a enviar para a Fobos-1 ocupava 
um total de 20 a 30 páginas e determinava 
uma série de procedimentos que o veículo 
teria de executar enquanto estivesse fora de 
comunicações com o centro de controlo 
terrestre. Na totalidade dessa sequência de 
comandos foi omitido o último digito e o 
computador interpretou este facto como uma 
instrução para desactivar os motores de controlo de atitude. O envio deste tipo de comandos seria normalmente verificado por um 
computador no solo entes de ser enviado para a sonda, porém o computador não estava de serviço e o controlador em vez de 
aguardar pela verificação do software decidiu ultrapassar este procedimento, enviando a sequência de comandos para a sonda”. 


A sonda 1F n.º 102 seria lançada para Marte às 1701:43UTC do dia 12 de Julho de 1988 recebendo a designação de 
Fobos-2 (19287 1988-0594). O lançamento foi levado a cabo por um foguetão 8K82K Proton-K/D-2 (356-01/1L) a partir da 
Plataforma de Lançamento PU-40 do Complexo de Lançamento LC200 do Cosmódromo NIIP-5 Baikonur. Juntamente com a 
Fobos-2 eram lançados os veículos 1F DPS (Dolgozhivushchaya PS) e IF PPS (Prigayushchaya PS). Após uma viagem de mais 
de seis meses a Fobos-2 entrava em órbita de Marte a 29 de Janeiro de 1989 tendo operado normalmente durante este tempo e 
durante as fases de inserção orbital em torno do planeta. Durante a viagem até Marte e na fase inicial da sua missão em torno do 
planeta vermelho a sonda obteve dados sobre o Sol, meio interplanetário, Marte e Fobos, enviando várias fotografias. 





Dois panoramas de Marte enviados pela Fobos-2. Ambas as imagens foram obtidas através de filtro vermelho. Em cima 
obtida a 11 de Fevereiro de 1989 e em baixo obtida a 26 de Março. Imagens: http://www .mentallandscape.com. 





“ “Space Systems Failure - Disasters and Rescues of Satellites, Rockets and Space Probes” - Harland, David M., Lorenz, 
Ralph D. — Springer Praxis, 2005; ISBN 0387215190 — pág. 341. 
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A 21 de Março a Fobos-2 encontrava-se numa órbita sincronizada com a lua Fobos e passou entre 191 km a 279 km da 
lua. Para se localizar a uma distância de 50 metros da sua superficie, manobra que deveria ter lugar a 9 de Abril, a sonda teria de 
levar a cabo uma série de medições de navegação extremamente precisas e que seriam realizadas pela câmara de TV do veículo. 
Uma série de imagens era enviada a 5 de Março com uma sequência final de imagens prevista para 27 de Março. Às 1259UTC 
do dia 27 de Março os controladores enviaram uma série de comandos para dar início à sequência final de imagens que 
permitiriam determinar a posição relativa da Fobos-2 e de Fobos. Por esta altura surgiam rumores de que os canais de 
transmissão da Fobos-2 apresentavam problemas, porém tal não era verdade pois a sonda havia enviado boas imagens e dados 
entre a sua primeira transmissão em Fevereiro e a que eventualmente se tornou na última transmissão realizada a 25 de Março. 
Porém, enquanto que as imagens estavam a ser visionadas a sonda encontrava-se desalinhada em relação á Terra e os seus 
transmissores desligaram-se automaticamente. 


(CI HKH AH CCCP $0B0C 


Imagens da lua Fobos obtidas pela sonda soviética Fobos-2. Imagem: http://www .mentallandscape.com 


(Cc) HEM AH CCCP $0B0OC 25 
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Após a recepção das imagens os controladores não escutavam qualquer sinal proveniente da Fobos-2 que se deveria ter 
orientado de forma automática em relação á Terra. A situação era então considerada crítica e por volta das 1600UTC eram 
enviados comandos urgentes para retomar as comunicações com a Fobos-2. os controladores tentaram alterar as configurações de 
comunicação da sonda ao alterar entre diferentes tipos de transmissor. Este processo parece ter resultado com a sonda a enviar 
um conjunto de dados pelas 1750UTC e sugerindo que se encontrava a implementar os novos comandos para corrigir a sua 
orientação. Porém, pelas 1803UTC as transmissões provenientes da Fobos-2 cessavam novamente. De imediato vários grupos de 
engenheiros tentaram reactivar a sonda, mas os seus esforços foram em vão. A 15 de Abril as autoridades soviéticas anunciavam 
que todas as tentativas para reactivar a Fobos-2 haviam falhado e que não seriam levadas a cabo novas tentativas. 





Dois modelos das sondas 1F Fobos. As principais características 
que se destacam nestas imagens são os grandes tanques de 


propolente na base dos veículos. Imagens: arquivo fotográfico 
do autor. 


Após mais um desaire na exploração de Marte a União 
Soviética cancela o projecto Mars-94. Nesta altura a discussão 
centrava-se em qual lançador (11K25 Energia ou 8K82K Proton-K) 
seria utilizado para lançar as sondas para Marte, porém somente 50% 
dos fundos necessários para financiar o projecto estavam 
disponíveis”. 


Nos dias após a perda de contacto com a Fobos-2 os 
cientistas soviéticos apresentavam planos para o lançamento de dois 





A falha nas comunicações com a sonda foi 
posteriormente determinada ter ocorrido devido a um 
problema no computador de bordo. Na realidade um dos 
processadores do computador de bordo havia já deixado 
de funcionar durante a viagem até Marte enquanto que 
outro processador apresentava falhas intermitentes de 
operação logo após a entrada em órbita de Marte. A 
bordo da Fobos-2 existiam três processadores que 
tomavam decisões sobre o estado da sonda. Com dois 
processadores em mau funcionamento o terceiro 
processador foi incapaz de controlar a sonda. A 27 de 
Março a Fobos-2 não enviou os dados para a Terra tal 
como era previsto e posteriormente foram recebidos 
alguns fragmentos de comunicações que indicavam que a 
sonda se encontrava num movimento desordenado do 
qual era impossível recuperar. 





veículos 1F que haviam servido como suplentes. Estes veículos seriam preparados para o lançamento em 1992. No entanto o 
plano não foi aprovado. A União Soviética tentaria novamente chegar a Marte somente oito anos mais tarde em 1996. 


“ “Phobos-2 — What went wrong” Space Flight News, n.º 42 - Junho de 1989; págs. 8 e 9. 
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A missão da Mars-96 (ou Mars-8 como também é 
designada) apresentava aspectos mais arrojados em 
relação ás suas predecessoras. A sonda deveria colocar 
um módulo orbital em torno de Marte, transportando 
anda duas estações autônomas e dois penetradores de 
superfície destinados a investigar a evolução e a física 
actual do planeta ao estudar os processos físicos e 
químicos que ocorreram no passado e que actualmente 
ocorrem em Marte. 


Os objectivos científicos da missão 


Os principais objectivos desta missão foram o de 
investigar a evolução de Marte, isto é, a evolução da sua 
atmosfera, da sua superficie e do seu interior. De forma a 
reproduzir a história evolucionária de Marte, seria 


Em Órbita 


Mars-96 





necessário utilizar vários métodos e levar a cabo estudos detalhados em grande escala dos processos físico-químicos que 
moldaram o planeta. Durante a viagem entre a Terra e Marte, a Mars-96 deveria levar a cabo várias medições dos parâmetros 
interplanetários e realizar observações astrofísicas adicionais. 


As experiências transportadas pela Mars-96 deveriam ajudar a encontrar respostas para as seguintes questões: 


A superfície de Marte: 


e Realização de uma observação topográfica global incluindo estudos locais em alta-resolução; 


e Elaboração de um mapa mineralógico; 


e Determinação da composição elementar do solo; 


e Estudos da zona criolitológica e da sua estrutura profunda. 


À atmosfera e a monitorização climática de Marte: 


e Estudos do clima de Marte; 


e Determinação da abundância de componentes na sua atmosfera (H,0, CO, Os, etc.), a sua variação e 
distribuição vertical. Procura de regiões com um maior indice de humidade; 


e Monitorização global da distribuição tridimensional das temperaturas atmosféricas; 


e Determinação das variações de pressão em domínios espaciais e temporais; 


e Caracterização da atmosfera perto das montanhas vulcânicas; 


e Caracterização dos aerossóis atmosféricos; 


e Composição da alta atmosfera. 


A estrutura interior de Marte: 


e Espessura da crosta de Marte; 
e Campo magnético; 

e Fluxo térmico; 

e Procura por vulcões activos; 
e Actividade sísmica. 


Estudo do plasma: 


e Parâmetros do campo magnético de Marte: o seu momento e orientação; 


e A função de distribuição tridimensional; a composição iónica e energética do plasma perto de Marte (e 


durante a viagem interplanetária); 


e Característica ondulatórias do plasma (campos magnético e eléctrico); 


e A estrutura da magnetosfera e os seus limites. 


Estudos astrofísicos: 


e Localização das explosões cósmicas que originam emissões de raios gama; 


e Oscilações estelares e solares. 
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A Mars-96 


A Mars-96 foi construída tendo por base o desenho das sonda 1F Fobos, sendo modificadas utilizado os conhecimentos e 
experiência obtida das missões Fobos. A Mars-96 foi até então a mais pesada das sondas interplanetárias alguma vez lançada 
para o espaço. 


A sonda tinha uma massa de 6700 kg no lançamento dos quais 3000 kg eram do combustível e 550 kg da carga 
transportada. A sonda utilizava um sistema de orientação nos seus três eixos espaciais e além de pequenos motores de atitude, 
utilizava sensores solares e estelares (estrela Canopus). A Mars-96 deveria levar a cabo estudos durante um ano em órbita de 
Marte. Cada estação autônoma tinha uma massa total de 33,5 kg, dos quais 4,6 kg correspondia á carga transportada. Da mesma 
forma cada penetrador tinha uma massa total de 100 kg dos quais 4,5 kg correspondiam à carga transportada. Estes veículos 

, sá deveriam penetrar até 6 metros de profundidade 
Magnetometer ER; eteorology Sensors . 
o 4 (FRANCE) po NT (FINLAND) no solo marciano. 
. MOx CPU E * 
N f UN comera 


V (RUSSIA) Ás estações autônomas 


Thermal m / 
a Cada estação autónoma (esquema ao lado 


Foam cedido Instituto IKI”) encontrava-se no interior 
de um escudo aerodinâmico cilíndrico com 
aproximadamente 1 metros de diâmetro e 1 
metros de altura, tendo uma massa de 25,5 kg 
ii : punisro RSA (juntamente com o escudo aerodinâmico este 
Detector mn RS Po valor era de 33,5 kg). As estações deveriam 
ss entrar na atmosfera marciana a uma velocidade 

de 5,75 km/s, com um ângulo de entrada entre 
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descida. Depois de atingir o solo uma parte 
exterior das estações abrir-se-ia em quatro pétalas metálicas que se estenderiam a 0,3 metros da base central. Estas pétalas 
proporcionariam também uma estabilização física á estação no solo além de possuírem instrumentação. 


Os principais locais de descida ficavam localizados a 41,31º N — 153,77º O e 32,48º N — 169,32º O, com um local 
alternativo a 3,65º N — 193º O. Todos os locais ficavam localizados na região de Arcadia Planitia no hemisfério Norte de Marte. 


As estações deveriam estudar a estrutura vertical da atmosfera e obter imagens durante a descida. Na superficie 
deveriam colocar uma estação atmosférica a cerca de 1 metro da base da sonda para estudar as variações diurnas, sazonais e 
anuais na atmosfera. Um megnetómetro seria estendido a partir de uma das pétalas da estação para medir o campo magnético à 
superfície e a sua variação temporal. Um sismómetro deveria recolher dados acerca do ambiente sísmico de Marte e tal como o 
megnetómetro um espectrômetro de partículas alfa e raios-x seria estendido de uma das pétalas e medir a composição elementar 
da superfície. Um sensor de oxidante, localizado numa terceira pétala, deveria medir as abundâncias de oxidante. Uma câmara 
panorâmica encontrava-se colocada na base da estação. 


As duas estações deveriam ter uma vida activa de 700 dias na superficie, recebendo energia de dois termogeradores de 
radioisótopos, uma bateria e de uma fonte de energia secundária. Cada estação estava equipada com um transmissor de rádio para 
envio de dados para a sonda em órbita que posteriormente os enviaria para a Terra, além de um receptor para receber comandos 
enviados desde a Terra através da sonda em órbita. 


Os penetradores 


Os penetradores estavam colocados na parte inferior da Mars-96 junto do sistema de propulsão. Os dois penetradores eram 
cilindros longos, estreitos e pontiagudos numa extremidade, tendo uma secção mais larga e com a forme de funil no topo. Os 
instrumentos encontravam-se no interior e ao longo do comprimento do cilindro. Os penetradores transportavam experiências 
para estudar a meteorologia de Marte, examinar as propriedades físicas, químicas, magnéticas e mecânicas da superfície 
incluindo o seu conteúdo em água, obter dados acerca do campo magnético, registar dados sobre a actividade sísmica e obter 
Imagens. 


Após a inserção orbital e um ajustamento para os 300 km de altitude do periápsis, a mars-96 deveria orientar-se 
correctamente antes de lançar o primeiro penetrador. Este processo teria lugar após 7 a 28 dias de manobras orbitais em torno do 
planeta. Quando o penetrador se encontrasse o suficientemente afastado da Mars-96, o seu motor de combustível sólido entraria 
em ignição colocando o veículo numa trajectória em direcção à atmosfera de Marte. A entrada atmosférica iria ocorrer 21 horas 


5 HKM - Mecruryr Kocmuueckux Mecnenosanui — Instituto de Pesquisas Espaciais. 
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após a separação. O veículo seria travado numa primeira fase de forma aerodinâmica, seguindo-se a abertura de um dispositivo 
de travagem. O penetrador deveria atingir a superfície a uma velocidade de 80 m/s e a parte frontal separar-se-i1a no impacto, 
penetrando 5 a 6 metros na superficie. Esta secção encontrar-se-ia ligada á parte superior que permanecia na superficie por cabos 
de comunicação. 


O primeiro penetrador deveria descer perto do local 

de descida de uma das estações autônomas enquanto que o 
segundo deveria descer a cerca de 90º de distância. Ambos 
E fia os penetradores poderiam ter sido lançados na mesma órbita. 

Matecsenaors ua a Ed elbeimeier 


Os penetradores (esquema ao lado cedido pelo 
E Instituto IKI) estavam equipados com instrumentos tanto na 

leENsors secção frontal como na secção posterior. A secção frontal 
T-capara possuía um sismómetro, um acelerômetro, uma sonda 
térmica, um detector de neutrões e um espectrómetro alfa e 
raios-x. A secção posterior continha um espectrômetro de 
raios gama e uma sonda térmica na zona cilíndrica junto ao 
solo, além de sensores meteorológicos, um megnetômetro, 
uma câmara de televisão e um transmissor no topo. As 
experiências deveriam começar a operar logo após a descida 
epa | Hagnatometer e os dados deveriam ser enviados para a Mars-96 em órbita 
Ren 0 | a que posteriormente os enviaria para a Terra. Os penetradores 
e em deveriam funcionar durante 1 ano. 
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A missão da Mars-96 estava dividida em cinco fases 
principais. A primeira fase da missão consistia no seu 
lançamento e injecção numa trajectória em direcção a Marte. 


o 
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aj! A segunda fase seria a viagem interplanetária com a 
a Heasuring cell of a - ad 
Pa a | Erg realização de duas correcções de trajectória e lançamento das 
a A A estações autónomas antes da chegada a Marte. Ainda nesta 
' os, . . 
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Mars-96 numa trajectória de travagem para entrada em órbita 

em torno de Marte com um período de 43,09 horas. Este 
tt período orbital proporcionaria passagens sobre o mesmo 
ponto na superficie a cada quatro revoluções (que ocorreriam 
a cada 7 dias marcianos). A realização de três manobras 
orbitais marcaria a quarta fase da missão. Uma destas 
manobras teria como objectivo fasear a órbita da sonda; seguindo-se outra para diminuir a altitude do pericentro e para 
sincronização, separação, entrada atmosférica e descida dos penetradores; e a terceira manobra permitiria a comunicação com as 
estações autónomas e com os penetradores. Finalmente a última fase da missão seria a concretização dos objectivos do voo: 
elaboração de mapas e observações científicas desde a órbita de Marte, comunicações com as estações autónomas, correcções 
orbitais, e após uma missão nominal de um ano, utilizar uma manobra de aerotravagem para atingir uma órbita com um período 
de 8 horas na qual deveria permanecer por mais um ano em operações. 


Acoeléroneter 





Injecção numa órbita de transferência para Marte 


A Mars-96 utilizaria um foguetão 8K82K Proton-K 


equipado com um estágio superior Block D-2 lançado Esquema de lançamento 
desde o Cosmódromo de Baikonur para entrar numa da Mars-96 

órbita de transferência para Marte (ao lado esquema 

cedido pelo Instituto IKI e adaptado). Os três estágios 1 - Lançamento. 
iniciais do lançador colocariam o conjunto Block D-2/M1 2 - Primeira lgnição do 
n.º 520 numa órbita circular inicial em torno da Terra com estágio Block D-2 
uma altitude de 165 km e uma inclinação de 51,6º. No 3 - Segunda Ignição do 
final da primeira órbita o estágio Block D-2 seria de novo estágio Block D-2 


activado para acelerar a sonda até uma velocidade 
ligeiramente inferior à necessária para entrar numa órbita 
de transferência para Marte. Após o final desta segunda 
queima do Block D-2 este estágio separar-se-ia da sonda 


4 - Ignição do sistema de 
propulsão da Mars-46 
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que utilizaria o seu próprio sistema de propulsão para completar a manobra de inserção na trajectória em direcção a Marte. Antes 
da ignição do motor da sonda, proceder-se-ia à abertura das antenas de médio e alto ganho após a separação do estágio Block D- 
2. Os painéis solares e a plataforma científica seriam colocados em posição após a inserção na trajectória transmarciana. 


A ignição dos três estágios iniciais do foguetão 8K82K Proton-K proporcionaria uma variação de velocidade (AV) 
necessária de cerca de 363 m/s. Para a injecção numa trajectória em direcção a Marte desde a órbita terrestre inicial, é necessário 
adicionar uma velocidade de 3725 m/s, dos quais 3150 m/s seriam proporcionados pela ignição do estágio Block D-2 e 575 m/s 
seriam propulsionados pelo sistema de propulsão da própria sonda. 


O sistema de controlo da sonda ajustaria de forma automática a atitude e a variação de velocidade da manobra final de 
injecção orbital para Marte como resultado dos cálculos de navegação. 


Injecção numa órbita de 
transferência para Marte 


A  Mars-96 ria utilizar uma 
trajectória interplanetária de tipo 2 
tendo uma distância angular de 
viagem heliocêntrica superior a 180º 
para chega a Marte. A chegada a 
Marte estava prevista para ter lugar a 
12 de Setembro de 1997 após uma 
viagem de 10) meses. Durante o voo 
interplanetário estavam previstas 
duas manobras de correcção de 
trajectória com a primeira a ter lugar 
entre 7 a 10 dias após o lançamento 
e a segunda a ter lugar um mês antes 
da chegada a Marte. A variação total 
de velocidade para estas correcções 
seriam inferiores a 35 m/s. 


Orbita operacional 


Uma pequena manobra de 
deflexão teria lugar antes da 
separação das estações automáticas 
que deveriam ter lugar 4 a 5 dias 
antes da chegada a Marte. As 
correcções das trajectórias seriam 
baseadas tendo por base as 
coordenadas espaciais da sonda 


Mano bre de deflazão 


Entrada em brita” ( 


de Marte bo obtidas pelas estações de rastreio de 
Ussurijgsk e Yevpatoria juntamente 
com dados proporcionados pela rede DSN norte-americana. A localização por radar dos planetas rochosos seria também levada a 
cabo durante o voo para ajustamento das efemérides planetárias. 





A hora de chegada a Marte estava limitada pela necessidade de coordenar os locais de descida das estações automáticas. 
A dispersão destes locais não deveria exceder +/- 550 km e +/- 7 minutos. No momento da separação das estações automáticas, a 
localização da Mars-96 seria conhecida com um erro de +/- 150 km e +/- 1 minuto. 


Manobra de deflexão orbital e descida das estações automáticas. 


Cinco dias antes da chegada a Marte as duas estações autónomas separar-se-iam da Mars-96 e a sonda seria deflectida para a 
trajectória necessária para a travagem para entrar em órbita do planeta. A separação das estações automáticas seria também 
possível a quatro dias da chegada a Marte. A manobra de deflexão seria levada a cabo logo após a separação das estações 
automáticas e seria baseada nos últimos dados orbitais então determinados. A variação de velocidade para esta manobra seria 
inferior a 35 m/s. Todos os locais possíveis para a descida das estações automáticas encontravam-se situados no hemisfério Norte 
do planeta com as descidas a terem lugar durante o período de iluminação solar. 


A separação das estações automáticas seria levada a cabo utilizando um mecanismo pneumático especial sem utilizar 
qualquer tipo de gás que pudesse perturbar a trajectória. O ângulo de entrada atmosférico das estações iria variar entre os 10,5º e 
os 20,5º. A trajectória de descida até à superfície marciana teria uma extensão entre 550 km e os 250 km, respectivamente. Os 
valores nominais do ângulo de entrada e da extensão da trajectória seria de 16,5º e 315 km. A velocidade de entrada seria inferior 
a 5,75 km/s sem ter em conta os ventos atmosféricos. A manobra de travagem da sonda e a descida das duas estações autónomas 
seriam coordenadas para que estas actividades fossem visíveis a partir das estações terrestres de Ussustijsk e Yevpatoria. Um 
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possível desvio dos locais de descida das estações autónomas dos valores nominais não deveria exceder +/- 10º ao longo da sua 
trajectória ou +/-2º de forma transversal. O azimute da trajectória atmosférica seria de 115º a 145º. 


Após a separação das estações autónomas a sonda seria transferida para a trajectória de encontro para a travagem de 
acesso à órbita inicial em torno de Marte. 


Úrbita da Mars-06 
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Órbita operacional e descida dos penetradores. 


A unidade de propulsão autónoma da Mars-96 seria activada no pericentro da trajectória hiperbólica de chegada e a sonda seria 
então transferida para a órbita inicial em torno de Marte. Os parâmetros nominais da órbita inicial seriam um apocentro de cerca 
de 52000 km de altitude, pericentro de 500 km de altitude e um período orbital de 43,09 horas. A variação de velocidade para a 
inserção orbital seria de 1020 m/s e a dispersão da altitude do pericentro poderia atingir +/- 200 km com um desvio do período 
orbital não superior a +/- 8,5 horas. A altitude do pericentro seria ajustada para 300 km utilizando-se uma manobra de correcção 
especial. Estes parâmetros seriam necessários para preparar a descida dos dois penetradores. 


A dispersão do período orbital poderia levar a uma vasta gama de datas possíveis para a descida dos penetradores entre 
7a 28 dias após a entrada em órbita de Marte dado que todas as manobras orbitais teriam de ser visíveis desde as estações 
terrestre. Seria possível levar a cabo a separação dos dois penetradores na mesma órbita ou num intervalo de tempo de cerca de 
dois dias. Cada penetrador levaria a cabo uma manobra orbital entre 20 horas a 22 horas antes da entrada atmosférica. O ângulo 
de entrada nominal variaria entre os 9º e os 13º. A distância ortodrómica! na trajectória atmosférica seria de 430 km com uma 
dispersão entre 380 km e 530 km. A velocidade de entrada atmosférica seria de 4,9 km/s e a dispersão das coordenadas de 
descida dos penetradores não excederia os +/- 4º de forma longitudinal ou +/- 0,1º de forma transversal. 


O processo de separação e entrada atmosférica dos penetradores iniciava-se com uma manobra da sonda que era 
orientada no espaço antes da separação dos penetradores. De seguida a cada penetrador era induzida uma rotação ao longo do seu 
eixo longitudinal e posteriormente dava-se a separação. Após o veículo se afastar da sonda até uma distância segura, o seu 
próprio motor de combustível sólido era activado e o penetrador era transferido para a trajectória de entrada atmosférica. Esta 


'9 A distância ortodrómica é a distância mais curta entre dois pontos na superfície de uma esfera. 
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ignição proporcionaria uma variação de velocidade de 24 m/s. Posteriormente a sonda iria aplicar uma alteração de velocidade de 
1 m/s para deflectir a sua trajectória da trajectória do penetrador. Caso o segundo penetrador fosse libertado na mesma órbita que 
o veículo anterior, então a manobra de deflexão da sonda só teria lugar após a separação do segundo penetrador. 


Um dos penetradores seria orientado de forma a descer perto de uma das estações autónomas enquanto que o segundo 
penetrador desceria numa localização com uma diferença de longitude de 90º. Tendo em conta certos parâmetros de dispersão da 
órbita inicial, o tempo necessário para 
levar a cabo todas as manobras poder- 
se-1a prolongar até ao período no qual 
ocorrem grandes tempestades de areia 
E Órbita da em Marte. Neste caso os penetradores 
q Mars-6 poderiam ser lançados na mesma 
sessão de controlo no que resultaria em 
somente 5º a 6º de separação espacial 
dos locais de descida. 


Mars-D6 


Logo após a descida dos dois 
veículos seria possível levar a cabo 
uma curta sessão de comunicação de 3 
minutos com a Mars-96 em órbita. 
Após este período a visibilidade entre a 
sonda em órbita e os veículos na 
superficie seria repetida a cada 7 dias. 
A duração típica dos períodos de 
visibilidade seria entre 5 minutos a 6 
minutos. Uma pequena correcção 
Separação dos orbital (AV = 1 m/s a 2 m/s) por mês 
penéiradnTes seria necessária para manter as 
condições de visibilidade aceitáveis 
entre a Mars-96 e os veículos no solo. 


Trafeciória de entrada 
atmosférica 


As correcções orbitais seriam 
levadas a cabo pelo sistema de 
propulsão autónomo da  Mars-96 
utilizando um AV = 0,3 m/s e pelos 
motores do sistema de propulsão de 
fraca potência com um erro de execução que se esperava de cerca de +/- 0,07 m/s. Este erro causaria que o traçado da órbita no 
solo se altera-se cerca +/- 110 km após 4 órbitas. 





A colocação da plataforma ARGUS e da antena de baixo ganho nas suas posições operacionais seria somente possível 
após a separação da unidade de propulsão. A separação desta unidade com os tanques de combustível poderia somente ocorrer 
após a separação dos dois penetradores, logo a iniciação do sistema de imagem remoto e do radar científico estaria previsto o 
mais cedo possível após a separação dos dois veículos, aproximadamente um mês após se atingir a órbita de Marte. 


Inicialmente o pericentro orbital da Mars-96 encontrar-se-ia na fase nocturna da sua órbita. Após um período de 50 a 60 
dias de voo orbital, a órbita do veículo 1ria entrar na área diurna e a fase principal de pesquisa a partir da órbita de Marte teria 
início. Esta fase iria incluir observação da superficie utilizando televisão e a continuação das comunicações com os veículos no 
solo. As condições aceitáveis para a observação da superfície de Marte ocorreriam 90 dias após a permanência em torno do 
planeta. Duas correcções orbitais poderiam preceder a principal fase de pesquisa orbital. 


Quando na sua orbita operacional de 43,09 horas (com uma ressonância de 4:7 em relação á rotação de Marte), o 
traçado no solo da órbita da Mars-96 iria alterar-se 1º após 4 órbitas. Esta alteração proporcionaria a observação dos mesmos 
pontos no solo em áreas cuja área aumentaria gradualmente. Ao mesmo tempo a visibilidade dos veículos no solo deteriorar-se-1a 
à medida que a órbita alterava a sua longitude. 


A antena do radar deveria ser recolhida antes de qualquer correcção orbital e posteriormente reaberta após cada 
manobra para evitar que fosse danificada. 


Após a injecção na órbita de Marte, o período de operação nominal seria de um ano terrestre. Seis correcções orbitais 
utilizando o sistema de propulsão de fraca potência seriam reservadas para manter o controlo do período orbital durante este 
período em órbita, requerendo uma variação de velocidade de 45 m/s. 
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-120º-01h:17m 
H=8926 km 

















Órbita operacional 


e=0.87551 
-90º 00h:33m a=29664.8 km 
H=3538 km () =153.96 
i=106.39 deg. 
-80º 00h:17m (1=106. 41 deg. 
H=1424 km H =300 km 
-30º, -00h:07m 
H=546 km 
0º 00h:00m 
H=300 km -150º -04h:30m 
H=25252 km 


-120º -O1h:17m 
H=8926 km 





A seguinte tabela indica os parâmetros preliminares da órbita operacional que seria utilizada pela Mars-96. 


Período orbital (horas) 43,09 
Pericentro (km) 300 
Inclinação orbital (º) 
Argumento do pericentro (º) 
Longitude do nodo ascendente relativo ao equinócio de Marte (º) 


Latitude do pericentro (º) 


Ângulo de elevação solar no ponto do subpericentro no momento de injecção orbital (º) 


Alteração em direcção a Oeste da trajectória no solo da projecção da órbita após cada revolução (º) 





Operação desde a órbita de Marte. 


A maior parte das operações científicas que seriam levadas a cabo desde a órbita de Marte, estariam concentradas perto do 
pericentro orbital. O movimento nesta área dar-se-ia de Norte para Sul. A evolução do pericentro está representada na figura 
seguinte. 


Durante as operações da Mars-96 o Sol, a Terra e a estrela Canopus seriam periodicamente ocultados por Marte, porém 
esta ocultação nunca excederia os 100 minutos em cada órbita. A observação da sonda a partir das estações terrestres de 
Ussurijsk e Yevpatoria por altura da chegada a Marte seriam de 8,0 horas e 8,1 horas respectivamente, tendo um ângulo mínimo 
de elevação de 7º. Após dois meses este período de observação seria de 6,5 horas a 6,8 horas. 
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Lailtude (º) 


-20 -10 2) 
Angulo de elevação solar (º) 
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Quando a Mars-96 chegasse a 
Marte a distância entre este planeta e a 
Terra seria de 253 milhões de 
quilómetros e o ângulo Sol-Marte-Terra 
seria de cerca de 36,4º. A chegada a 
Marte corresponderia ao Outono no 
hemisfério Norte, logo a missão nominal 
decorreria durante o Invemo no 
hemisfério Norte com o periápsis a 
ocorrer também no Norte. De acordo com 
estimativas preliminares, o período de 
ocorrência das tempestades de areia teria 
início após 10 de Outubro de 1997. 


Entre 1 a 26 de Maio de 1998, 
quando a distância entre a Terra e Marte 
seria de 372 milhões de quilómetros, o 
ângulo Sol-Marte-Terra seria inferior a 
2º. Entre 8 e 20 de Maio este ângulo seria 
inferior a 1º e atingiria um valor minimo 
de 0,1º entre 13 e 14 de Maio. 


20) Durante o período nominal da 
missão seria possível levara cabo uma 
passagem pela lua Deimos a uma 
distância de menos de 100 km e com uma 


velocidade relativa de 2 km/s que o nodo da órbita da Mars-96 cruzasse a órbita dessa lua. A mesma geometria Iria existir para a 
lua Fobos, mas ocorrendo somente após a duração nominal da missão. Manobras especiais com velocidades inferiores a 1 m/s 
poderiam ser utilizadas para programar passagens pelas luas a distâncias de 25 km. 


Após finalizar o principal programa de investigação na sua missão nominal, a Mars-96 poderia utilizar a travagem 
aerodinâmica durante 2 a 3 meses para diminuir o seu período orbital de 43 horas para um período de entre 8 horas a 10 horas. 
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Lançamento da Mars-96. 


O transporte do foguetão lançador 8K82K Proton-K/D-2 (392-02) pata 
a Plataforma de Lançamento PU-39 do Complexo de Lançamento 
LC200 do Cosmódromo GIK-5 Baikonur, foi finalizado às 0300UTC 
do dia 12 de Novembro de 1996. Tal como sempre acontece, o 
lançador é transportado numa posição horizontal e posteriormente 
colocado sobre o fosso das chamas na plataforma de lançamento. Este 
procedimento foi levado a cabo às 0600UTC. Pelas 0900UTC a torre 
de serviço da plataforma de lançamento era colocada em torno do 
foguetão permitindo assim o acesso dos técnicos aos vários pontos do 
veículo. Nesta altura iniciavam-se os procedimentos técnicos no que 
diz respeito às verificações autónomas dos sistemas do lançador, da 
sua carga e do complexo de lançamento. Nos dias que antecederam o 
lançamento foram levadas a cabo inúmeras verificações dos sistemas 
da sonda M1 n.º 520 


Durante as operações da Mars-96 o Sol, a Terra e a estrela 
Canopus seriam periodicamente ocultados por Marte, porém esta 
ocultação nunca excederia os 100 minutos em cada órbita. A 
observação da sonda a partir das estações terrestres de Ussurijsk e 
Yevpatoria por altura da chegada a Marte seriam de 8,0 horas e 8,1 
horas respectivamente, tendo um ângulo minimo de elevação de 7º. 
Após dois meses este período de observação seria de 6,5 horas a 6,8 
horas. 


Às 1100UTC do dia 16 de Novembro iniciavam-se os 
preparativos para o abastecimento do foguetão 8K82K Proton-K/D-2 e 
pelas 1250UTC a Comissão Técnica e Estatal que supervisionava os 
preparativos para o lançamento decidia que a Mars-96 (M1 n.º 520) 
seria lançada às 2048:53UTC. Ás 1600UTC era finalizado o 
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abastecimento do primeiro estágio do foguetão lançador seguindo-se às 1610UTC o final do abastecimento do estágio Block D-2. 
O abastecimento do segundo estágio do foguetão era finalizado às 1735UTC e entrava-se numa pausa até às 191OUTC. Às 
1935UTC procedia-se à evacuação das equipas que se encontravam na Plataforma de Lançamento PU-39 e ás 1939UTC a torre 
de serviço era recolhida para a posição de lançamento. 


Os sistemas de bordo eram ligados 
as suas fontes internas de energia às 
1I955SUTC e ás 2005UTC eram levados a cabo 
os testes de verificação dos complexos de 
medição dos sistemas do foguetão lançador e 
da sonda. O sistema de controlo do lançador 
era preparado para o lançamento às 2020UTC 
e procedia-se ao abastecimento final do 
veículo. 





O comando de lançamento era 
enviado ao foguetão 8K82K Proton-K/D-2 
(392-02) ás 2048:50UTC e o lançamento da 
sonda Mars-96 ocorria às 2048:53UTC. Os 
motores do primeiro estágio atingiam a sua 
força máxima às 2048:55UTC. 


No topo do estágio Block D-2 
encontrava-se o veículo M1 n.º 520 contendo 
as estações autónomas MAS-1 (MAS n.º 
520/1) e MAS-2 (MAS n.º 520/2, além dos 
dois penetradores Penetrator-1 (PN n.º 520/4) 
e Penetrator-2 (PN n.º 520/5). 


A ignição dos motores do segundo 
estágio ocorria às 2050:52UTC e a separação 
do primeiro estágio ocorria às 2050:56UTC. 
A separação da ogiva de protecção tinha lugar 
às 2051:58UTC. A ignição do terceiro estágio 
do foguetão lançador ocorre às 2054:21UTC e 
a separação do segundo estágio tem lugar às 
2054:25UTC. A separação do estágio Block 
D-2 (Block D-2 / M1 n.º 520 / adaptadores) 
ocorre às 2058:36UTC a uma altitude de 
144,7 km, enquanto que a separação do 
adaptador central ocorre às 2059:31UTC. A 
primeira ignição do sistema SOZ do estágio 
Block D-2 tem lugar às 2059:36UTC 
enquanto que a ignição do motor deste estágio 
ocorre às 2104:35UTC. Pela mesma altura 
termina a ignição do sistema SOZ e às 
2106:12UTC termina a primeira ignição do 
estágio Block D-2. O conjunto entra na sua 
órbita inicial às 2106:20UTC. 





A segunda ignição do sistema SOZ do estágio Block D-2 estava prevista para ter lugar às 2152:47UTC com a segunda 
ignição do motor deste estágio programada para ter lugar às 2157:46UTC (após ter entrado na parte nocturna da órbita às 
2156:05UTC). Infelizmente a segunda ignição do estágio Block D-2 não ocorre como previsto e a sonda não é colocada numa 
trajectória em direcção a Marte permanecendo na órbita terrestre. A separação entre a MI n.º 520 e o estágio Block D-2 ocorre às 
2206:5SIUTC. 


A Mars-96 permanece numa órbita instável cuja primeira revolução termina por volta das 2220UTC. Os parâmetros 
orbitais são muito baixos e prevê-se que a sonda reentre na atmosfera terrestre no dia seguinte. A reentrada ocorre de facto entre 
as 0045UTC e as 0130UTC, com a sonda a cair numa área situada entre o Chile e a Bolívia. As fontes russas indicam que a hora 
aproximada do impacto ocorre entre 0100UTC e 0130UTC. O Comando Espacial norte-americano detecta um objecto a reentrar 
na atmosfera terrestre às 0049UTC e testemunhas visuais referem a observação de um meteorito sobre o deserto de Atacama 
perto da fronteira entre o Chile e a Bolívia por volta das 0050UTC. 
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O estágio Block D-2 (24656 1996-0644) permanece em órbita terrestre com os parâmetros orbitais de apogeu a 122 km 
de altitude, perigeu a 114 km de altitude, inclinação orbital de 51,5º e período orbital de 86,85 minutos. Pelas 0113UTC do dia 
18 de Novembro o Block D-2 reentra na atmosfera terrestre num ponto a aproximadamente 42,2º S — 161,3º E caindo no Oceano 
Pacífico perto da costa do Chile a aproximadamente 50,9º S — 168,1º O às 0120UTC. 


A Comissão de Inquérito formada para investigar mais uma falha na exploração de Marte não foi capaz de determinar se 
a causa do desaire da Mars-96 se deveu a uma falha no estágio Block D-2 ou a um problema na sonda. A comissão concluiu que 
a falha de telemetria durante a parte crítica da segunda ignição do Block D-2 impediu a identificação da causa do acidente. 


A Mars-96 transportava cerca de 0,2 kg de plutónio na forma de pequenas paletes que estavam desenhadas para resistir 
ao calor e aos impactos, tendo provavelmente resistido á reentrada atmosférica. Crê-se que a Mars-96 se tenha despenhado dentro 
de uma área oval com um comprimento de 320 km e uma largura de 80 km com uma orientação de Sudoeste para Nordeste e 
centrada a 32 km a Este de Irique no Chile. Nunca foi recuperada qualquer parte da sonda ou do estágio superior. 
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Então? Fomos ou não à Lua? 


Por Rui C. Barbosa” 
O dia 21 de Julho de 1969 (ou 20 de Julho para as Américas) fica para sempre na História da Humanidade por ser o dia em que 
pela primeira vez pisamos o solo de outro corpo celeste. O culminar de anos de esforço e o prémio numa corrida entre as duas 
super potências de então, foi transmitido para uma audiência de milhões de pessoas que viram Neil Armstrong e Edwin Aldrin a 
saltar e trabalhar na superficie lunar. Após o sucesso da Apollo-11 seguiram-se mais cinco missões lunares e mais dez 
astronautas americanos recolheram quilos e quilos de amostras lunares, e levaram a cabo experiências e explorações da superficie 
do nosso vizinho cósmico. 


Porém, passados tantos anos sobre a chegada à Lua, ainda existem muitas pessoas que não acreditam que a Humanidade 
tenha viajado até ao nosso satélite natural e que tudo não passou de um grande embuste arquitectado para enganar tudo e todos e 
atingir o grandioso prémio da corrida espacial, isto na versão dos que dizem que o embuste terá sido somente por parte dos 
Estados Unidos. 


Aqueles que afirmam que nunca chegamos à Lua apresentam uma série de argumentos para justificar tal afirmação. 
Porém, a base da sua argumentação é tão básica que por vezes torna-se no mínimo cansativo tentar dar uma explicação para 
alguns desses argumentos. A seguir são apresentadas algumas questões e fornecidas as respostas para as dúvidas que muitos 
ainda alimentam para afirmar que nunca chegamos à Lua. 


As poeiras flutuantes 


Porque razão a poeira lunar permanece suspensa durante mais tempo do que na Terra? Com certeza de que com menos 
gravidade deveria flutuar durante muito mais tempo? 


Esta é uma das razões mais comuns para a confusão e um dos factores mais utilizados por aqueles que dizem que tudo 
não passa de um embuste. Porém, devem-se referir dois factos básicos: 


Il. A poeira não flutua no vácuo. A única razão porque ela “flutua” na Terra é devido ao facto da existência de ar 
que a rodeia. No vácuo a poeira comporta-se exactamente como qualquer outro objecto. Quando se projecta 
para cima ela inicia uma trajectória parabólica com um ponto mais alto e que após o atingir inicia uma 
trajectória descendente, tal como se passa com uma pedra. Quando atiramos uma pedra ao ar elas não flutuam e 
o mesmo acontece com a poeira. 


2. Como não existe ar a poeira cai mais rapidamente na Lua do que na Terra. Isto pode parecer estranho devido ao 


facto de a gravidade lunar ser inferior à terrestre. Porém, a ausência de uma atmosfera é muito mais 
significativo para a poeira. Mesmo assim, ainda cai mais lentamente do que uma pedra na Terra. 


Estes dois factos tornam quase como verídica a ocorrência das alunagens. Não existe qualquer lugar na Terra onde 
poderíamos fazer a poeira comportar-se desta maneira muito peculiar. Caso criássemos um vácuo na Terra, a poeira 1ria cair 
muito rapidamente, tal como estamos habituados a observar uma rocha a cair. Mas existe evidências da poeira a comportar-se 
como se estivesse num vácuo e em baixa gravidade. Sem os modernos gráficos computorizados não existe maneira de falsear 
este movimento no nosso planeta. 


Poeira no módulo lunar 


Porque razão as imagens obtidas na superfície lunar mostram 
que as bases de sustentação do módulo lunar se encontram sem 
poeira sobre elas? 


Como poderia a poeira a poeira estar sobre o módulo lunar 
de forma a assentar sobre os seus “pés”? Qualquer ignição do motor 
do módulo lunar iria fazer com que a poeira se dispersasse para 
baixo e para os lados do veículo, o que levaria a que uma 
pequeníssima quantidade fosse capaz de assentar sobre os seus 
“pés”. Não existe qualquer distúrbio por parte do ar para fazer com 
que a poeira se movimentasse em torno do veículo. Se projectarmos 
a poeira para longe do módulo lunar ela irá afastar-se simplesmente, 
e assim como poderia regressar para junto dele para assentar sobre 
EXPLORING THE MOON Os seus apoios? 





“ Este texto é baseado no trabalho desenvolvido na página da Internet em http://www .redzero.co.uk/moonhoax. 
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Pegadas no solo lunar 


Porque razão a poeira parece aglomerar-se como areia? Todos vimos as imagens das 
pegadas dos astronautas na Lua, mas deveriam ter ficados alguns rastos das suas 
pisadas? Não deveriam ter desaparecido como as pegadas na areia seca das dunas? 


A poeira lunar não tem nada a ver com a areia. As suas partículas são muito mais 
pequenas e muito mais irregulares. A areia na Terra é o resultado da erosão e foi 
arredondada e amaciada pelo vento, chuva e oxidação, mas a poeira lunar são pedaços 
minúsculos de rocha quebrada por colisões de asteróides. Consequentemente a sua 
superfície ao nível molecular é uma massa irregular que não foi amaciada e não existe 
qualquer fenómeno para a suavizar. Isto significa que quando é comprimida as partículas 
de poeira irão se juntar muito rapidamente, mantendo a forma após a compressão. Tudo 
sem água!!! 





Nas sombras 


Porque razão podemos ver o astronauta na imagem se ele se encontra na sombra do módulo lunar? Não deveria estar 
emergido na escuridão? 


Esta é uma questão colocada em relação a muitas das 
fotografias obtidas na Lua. O primeiro que temos de entender é o 
facto de o Sol, enquanto não sendo a única fonte de luz directa, 
não era a única fonte de luz. A luz reflectia-se em tudo em torno 
dos astronautas e como esta era uma luz muito brilhante, a luz 
reflectida pode ser muito significativa. 


Logo, a resposta para todas estas questões é a luz 
reflectida. Na fotografia aqui reproduzida o astronauta (no caso 
Edwin Aldrin) encontra-se significativamente acima do solo lunar 
e é iluminado pela luz que é reflectida pela superfície lunar em 
torno do local de alunagem. O facto de ele utilizar um fato lunar 
branco também ajuda na obtenção da imagem, pois reflecte muita 
da luz, sendo assim muito visível em relação à sombra no solo 
sobre ele. 





Os fatos espaciais brancos altamente reflectivos também explicam alguma da luz em imagens individuais dos 
astronautas. Estas imagens foram obtidas com a luz solar reflectida no astronauta fotografo, proporcionando assim muita luz para 
o astronauta que estava a ser fotografado. Convém lembrar que o astronauta que obtém a fotografia iria reflectir muita luz e para 
tal basta lembrar de uma paisagem cheia de neve num dia com muito sol. Este é um truque muito utilizado pelos fotógrafos na 
Terra que utilizam uma grande superficie branca (papel ou tecido) para reflectir luz. Esta luz que é reflectida elimina as sombras 
na pessoa a fotografar, proporcionando assim uma iluminação natural sobre qualquer sombra. 


Ângulos das sombras 


Ao observarmos a fotografia em 
baixo como é que podemos explicar 
os diferentes ângulos das sombras se 
todos os objectos na imagem são 
iluminados pela mesma fonte de luz: 
o Sol? 


Isto seria difícil de explicar se 
as linhas amarelas na imagem 
estivessem correctas, porém elas não 
estão!!! A linha horizontal não é uma 
linha exacta e foi colocada sem 
qualquer critério. A sombra do módulo 
lunar poderia ser projectada para a 
frente num ângulo exactamente da 
mesma forma como nas rochas em 
primeiro plano. Não podemos ter a 
certeza sobre as a esta distância numa 
imagem bidimensional. 
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Encontraremos muitas imagens das fotografias Apollo como esta na Internet com linhas desenhadas de sem qualquer 
critério e que são desenhadas apenas para provar uma teoria e sem reflectir o que na realidade a imagem nos mostra. Tudo o que 
elas mostram é que na realidade as fotografias em duas dimensões não conseguem representar de forma completa objectos 
tridimensionais. 


Comprimento das sombras 


Se o Sol é a única fonte de luz na Lua, porque é que muitas fotografias, tal como a imagem em baixo, mostram sombras 
em diferentes ângulos e com diferentes comprimentos? Não prova isto a utilização de outras fontes de luz? 


É claramente visível na imagem que a sombra 
projectada pelo astronauta à direita é muito mais comprida do 
que a sombra projectada pelo astronauta à esquerda na imagem. 
Porém, isto não é assim tão estranho se tivermos em 
consideração os declives no solo. Existe uma descida na 
superfície entre os dois astronautas e a sombra do lado direito é 
projectada para uma zona que desce, enquanto que a sombra 
esquerda é projectada para uma zona ligeiramente a subir. 


Esta situação é facilmente reproduzível mesmo em 
nossa casa. Por exemplo, se tivermos uma fonte de luz (lanterna) 
que reproduza o Sol e duas figuras que reproduzam os astronautas, e se colocarmos essas figuras juntas mais em declives 
distintos, então poderemos observar que apesar da fonte de luz ser comum para ambas as figuras as sombras por elas projectadas 
são de tamanhos diferentes. O segredo encontra-se no declive sobre o qual cada uma das figuras se encontra. 





Se tivéssemos em conta a presença de duas ou mais fontes de luz para iluminar a cena lunar, então seria lícito 
questionarmos o porquê de cada uma das figuras só projectar uma sombra. A presença de duas ou mais fontes de luz implicaria 
de imediato a presença de múltiplas sombras, coisa que nunca foi vista em qualquer das fotografias obtidas pelos astronautas 
Apollo na superficie lunar. 


A célebre imagem de Edwin Aldrin 


Edwin Aldrin tornou-se no segundo astronauta a 
pisar o solo lunar. Uma das mais famosas fotografias 
do Programa Apollo foi obtida por Neil Armstrong e 
mostra Edwin Aldrin na superfície lunar. Armstrong 
transportava a sua câmara fotográfica montada no 
peito do seu fato espacial. Porém, se tal é verdade 
porque é que a fotografia parece ter sido obtida 
acima de Edwin Aldrin o que nos permite ver a parte 
superior do seu capacete? 


A resposta para esta questão é bastante directa e 
simples: o solo no qual os dois homens se encontravam 
não era plano e Armstrong encontrava-se num plano 
superior ao de Aldrm. Ao obter a fotografia, Armstrong 
encontrava-se acima de Aldrin e como tal podemos ver a 
parte superior do capacete deste na imagem. 


Cozinhar filme fotográfico na Lua? 


As temperaturas na Lua atingem os 140ºC. Não 
teriam estas temperaturas aquecido de tal maneira o 
filme fotográfico até o derreter? 





Esta teoria tem como base a temperatura 
máxima que pode ser atingida na superfície lunar durante o longo dia lunar'*. As temperaturas ficam muito elevadas na superfície 
lunar. Porém, felizmente, ninguém viajou para a Lua com o intuito de espalhar filme fotográfico pela superficie durante duas 
semanas. As missões Apollo foram sempre planeadas para terem lugar durante as longas manhãs lunares numa altura em que as 
temperaturas são mais hospitaleiras e de maneira a não sobreaquecerem os astronautas. 


Durante a permanência na superficie lunar o filme fotográfico permaneceu sempre no interior das câmaras fotográficas 
ou no interior do módulo lunar. Ao contrário da superficie da Lua, tanto as câmaras fotográficas como o módulo lunar foram 


'8 O dia lunar pode durar desde duas a quatro semanas. 
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desenhados para reflectirem a maior quantidade de calor possível, nunca atingindo uma temperatura muito inferior à da 
superfície. 


Temos também de ter em consideração de que não havendo ar, não existe uma temperatura ambiente e não se produz 
nenhuma convexão de calor na Lua. Assim, se não estivermos sobre influência directa da luz solar, e como tal a radiar calor, 
estaremos muito frios. Como as câmaras fotográficas e o módulo lunar foram desenhados para reflectir o calor, o filme não 1ria 
recolher muito calor a partir destes dois elementos. Como não existe convexão, logo teremos pouca radiação e pouca condução. 
Não existem outros métodos para receber calor. 


Estranhas luzes 


Tal como muitas fotografias obtidas na superfície lunar, a 
fotografia em baixo mostra estranhas formas de luz no céu. O 
que são? 


Obviamente que não são seres extraterrestres!!! Estes 
brilhos são efeitos luminosos comuns que surgem nas câmaras e 
objectivas fotográficas. São causados pela luz brilhante ao 
percorrer as lentes e a se reflectir no seu interior, acabando por 
ficar registados nos filmes. Isto não é estranho e podemos ver isto 
a acontecer em muitas fotografias, quer sejam obtidas na Lua ou 
na Terra! 


Sobreposição nas cruzes 


Muitas imagens obtidas durante o programa espacial em geral 
possuem uma grelha que é útil para o enquadramento das 
fotografias. Estas grelhas também surgem nas fotografias do Programa Apollo. Na imagem em baixo uma das cruzes da 
grelha da fotografia parece encontrar-se por detrás dos objectos na imagem. Será que isto significa que a fotografia é 
falseada a partir de uma imagem sobre a qual se montou uma outra? 





Estas grelhas estavam localizadas em placas de vidro 
colocadas nas câmaras fotográficas entre as lentes e o filme. 
Assim, a grelha bloqueava uma parte da luz no caminho para o 
filme fotossensível. 


Nesta fotografia estamos a obter uma imagem de um 
objecto muito brilhante e a parte branca e sobre-exposta do 
filme, invade outras zonas na imagem. Este fenômeno torna-se 
muito óbvio se a parte adjacente do filme for uma zona negra. 
Isto é o que acontece quando as cruzes da grelha das fotografias estão junto de uma zona muito brilhante e reflectiva. O 
fenómeno não é nada inusual e também acontece em fotografias com este tipo de grelhas obtidas na Terra. 





“Neil! Não estamos sozinhos!!!...” Os fantasmas lunares 
Em algumas filmagens obtidas nas missões na superfície da Lua podemos observar através dos astronautas o que se 
encontra por detrás deles, como se fossem fantasmas!!! Será que as imagens são falseadas? 


Estas imagens fantasma são o resultado da tecnologia de vídeo utilizada então. O que poderia acontecer se as câmaras 
fossem apontadas para um objecto brilhante é que a imagem desse objecto poderia «queimar», saturar, os receptores electrónicos. 
É um efeito temporário e muito semelhante ao que acontece quando os nossos olhos fixam uma lâmpada brilhante durante algum 
tempo e depois olhamos para outra superfície. E também muito semelhante ao que acontece ao ecrã de um computador sem um 
screensaver. 


O que acontece nas imagens dos filmes Apollo é que a imagem do módulo lunar estacionário em segundo plano saturou 
a câmara, permanecendo na imagem sobre as figuras móveis dos astronautas mesmo quando se movem em frente do veículo. 


Não acreditam? Ainda têm as primitivas câmaras de vídeo dos anos 70? 


Imprecisões nas imagens 


Muitas fotografias possuem estranhas áreas distorcidas e linhas. Será que isto significa que foram alteradas? 


Muitas destas questões são levantadas em relação não às actuais fotografias, mas em relação a imagens em formato jpeg 
publicadas na rede mundial da Internet. Estas imagens jpeg são fantásticas, pois são obtidas a partir de grandes imagens e são 
comprimidas para um tamanho facilmente descarregável para que não tenhamos que esperar que um ficheiro enorme percorra as 
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nossas linhas telefónicas ou os nossos cabos de ligação ao computador. Porém, o formato jpeg tem as suas desvantagens. O 
algoritmo de compressão da imagem leva a que esta perca algum detalhe. Isto por vezes não é muito importante, pois o detalhe 
perdido é minimo e o algoritmo executa um bom trabalho ao disfarçá-lo. Mas se olharmos ao pormenor ou se fazemos um 
aumento do tamanho da imagem jpeg no nosso ecrã, veremos algumas falhas. Isto não significa que as imagens são falsas ou que 
foram alteradas. 


“Oh não!!! Roubaram as estrelas” 


Porque é que não vemos as estrelas nas 
imagens obtidas na superfície da Lua? 


Não existe diferenças entre o céu 
da Lua e o céu da Terra durante o dia. O 
facto de o céu ser azul na Terra durante o 
dia devido à sua atmosfera e ser negro na 
Lua não faz qualquer diferença. Não vemos 
as estrelas durante o dia, pois não? 


A superficie lunar é extremamente 
brilhante. Muito mais brilhante do que o dia 
mais brilhante na parte mais quente do 
nosso planeta. Isto torna-se óbvio quando 
pensamos nisto. Como já devem ter 
reparado, não existe atmosfera nem nuvens 
na Lua. Em comparação com a superfície 
lunar, as estrelas são muito fracas. 


“4 
iscas 


e 


e 


É extremamente difícil obter uma 

Nr 4 fotografia de um objecto muito fraco a 

Mb po. PAR nível luminoso e de um objecto muito 

mm brilhante ao mesmo tempo. Se preparamos 

uma câmara fotográfica para obter a imagem de um objecto brilhante (com um tempo de exposição muito rápido) não iremos 

obter a imagem do objecto mais fraco. Se preparamos uma câmara fotográfica para obter a imagem de um objecto pouco 

brilhante (com um tempo de exposição mais lento) não iremos obter a imagem do objecto mais brilhante irá surgir enevoada e 
surgiram locais de saturação da imagem. 





As câmaras e filmes utilizados nas missões lunares Apollo foram fabricados para fotografar as actividades na superficie 
lunar. Não foram fabricadas para obter imagens das estrelas. Não significa que as estrelas não estivessem no seu sítio, apenas 
significa que as fotografias não capturaram a luz proveniente das estrelas. Os tempos de exposição foram estabelecidos para 
trabalharem com a luz brilhante da superfície e dos astronautas. 


Filmando a partida da Lua 


Quem filmou a descolagem do módulo lunar da superfície da 
Lua? 


A filmagem da partida do módulo lunar da superfície da 
Lua foi obtida por uma câmara controlada remotamente a partir da 
Terra e instalada no rover lunar que foi deixado na superfície. 


Sabendo exactamente a velocidade de ascensão do módulo 
superior do módulo lunar e tendo conhecimento do tempo que o 
sinal demorava a chegar à Terra, facilmente se obtiveram as imagens 
da partida do módulo lunar. 


Será que as fotografias são boas demais? 





Será que as fotografias obtidas pelos astronautas eram 
demasiado perfeitas? As imagens foram obtidas por fotógrafos amadores em condições difíceis, porém parecem ser boas 
demais. 


Os astronautas receberam muito treino antes de partirem para as suas missões e parte deste treino foi no manuseamento 
das câmaras fotográficas que foram especialmente fabricadas pela Hasselblad para serem utilizadas pelos astronautas envergando 
os incómodos fatos lunares. 
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Os astronautas obtiveram cerca de 17.000 fotografias na superfície lunar. Existem milhares de fotografias que a NASA 
não publicou simplesmente por não terem uma qualidade mínima, estando com muita ou pouca luz, ângulos inúteis e exposições 
acidentais. As imagens às quais o público em geral tem acesso, serão as melhores imagens obtidas pelos astronautas Apollo. 


Apanhei-te! Fotografias na Terra, ah, ah!!! 
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A imagem em baixo mostra de forma óbvia 
dois astronautas devidamente equipados na 
Terra. Não será que esta imagem prova de 
forma contundente que todas as fotografias 
foram falseadas e as imagens obtidas na Terra 
foram utilizadas para falsear as imagens 
lunares? 


Existem inúmeras imagens como esta que 
foram publicadas pela NASA. Estas imagens 
mostram os astronautas em treino na Terra. Será 
que devemos acreditar que toda a instrumentação 
não foi ensaiada e experimentada na Terra antes 
da concretização das missões lunares? 


Tecnologia de vídeo 
Porque é que as imagens de TV são tão más? 
As missões Apollo utilizaram câmaras de 


vídeo. As câmaras com bobimes com filme 
fotossensível eram demasiado grandes para serem 


transportadas e de operacionalidade muito problemática no vácuo. O problema com as câmaras de vídeo nos anos 60 devia-se ao 
facto de ser uma tecnologia muito recente. Algumas eram utilizadas em estúdios de televisão, mas estas eram muito grandes e 
requeriam um operador profissional para as operar. A NASA gastou muito dinheiro no desenvolvimento e na compra da então 
mais recente tecnologia em câmaras de vídeo portáteis. Estas câmaras não estavam disponíveis comercialmente até pelo menos 
1974 e eram simplesmente espectaculares no seu tempo, porém de muito má qualidade tendo em conta os standards actuais. 


Esta situação coloca-se ainda antes de termos em 
conta as dificuldades na transmissão do sinal de vídeo para a 
Terra. Uma vez chegadas à Terra, a melhor maneira de 
converter o sinal vídeo para televisão era proceder à projecção 
das imagens num ecrã e realizar a sua filmagem directamente 
a partir do ecrã. As imagens que agora temos dos homens na 
Lua foram obtidas por algumas das primeiras câmaras de 
vídeo nas condições mais hostis alguma vez experimentadas 
por qualquer ser humano, transmitidas a partir do local mais 
longínquo que alguma vez alguém havia estado e 
posteriormente filmadas a partir de um ordinário ecrã de TV. 


Por vezes é necessário lembrarmo-nos da grandeza da 
proeza que é simplesmente o facto de obtermos estas imagens, 
não importando a sua qualidade. 


Porém, estes problemas são ignorados por algumas 
das teorias que pretendem concluir pela falsidade das missões 
lunares, aclamando que a qualidade das imagens de TV 





deveriam ser muito melhores e como tal são um indicador do embuste do século. Segundo essas teorias, a NASA teria 
deliberadamente feito imagens de fraca qualidade para disfarçar o seu embuste. Uma perfeita estupidez, parecendo que qualquer 
argumento é válido para justificar o injustificável. As fotografias são demasiado boas, logo são falsas. As imagens de TV são 


más, logo são falsas. 
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33 rpm a 45 rpm 


Porque é que quando aumentamos a velocidade das imagens de vídeo obtidas na Lua tudo parece normal? Será que isto 
não sugere que as imagens foram obtidas na Terra e passadas mais lentamente para dar a sensação de que foram 
filmadas na Lua? 


Simplesmente, não!!! 


A experiência é simples! Se fizermos uma filmagem de nós próprios a correr e depois a reproduzirmos com uma 
velocidade duas vezes mais rápida, irá parecer que somo verdadeiros atletas olímpicos. Será que isto faz de nós atletas de renome 
mundial? Claro que não, e argumentando com a velocidade das imagens obtidas na Lua não vai provar nada. 


O movimento dos astronautas na Lua foi devido ao volume dos seus fatos lunares. Os fatos podem ser mais leves na 
Lua, mas mesmo assim ainda possuem a mesma massa e os movimentos dos astronautas são restritos. Ao aumentar a velocidade 
dos seus movimentos no filme não mostra nada de novo. 


Existem no entanto outras pistas visuais para provar que as filmagens foram obtidas na Lua. O comportamento da poeira 
lunar indica, por exemplo, que as filmagens tiveram de ser obtidas no vácuo e em baixa gravidade. 


A bandeira esvoaçante 


A imagem em baixo e outras obtidas na superfície lunar da bandeira dos Estados Unidos parecem mostrar que ela está a 
esvoaçar devido à presença de vento. Como é que isto é possível se não existe atmosfera ou vento na Lua? 


Esta é uma das questões mais comuns acerca 
das alunagens e é muito vezes utilizada como exemplo 
do embuste americano. Porém, não existe nada de 
peculiar acerca do que nós vemos nas imagens. 


Ao observarmos cuidadosamente a bandeira 
notamos que a sua parte superior é perfeitamente 
horizontal, pois a bandeira encontra-se segura por uma 
barra metálica. Este método foi utilizado para que a 
bandeira sobressaísse em relação ao mastro que a segura. 
Considerando não haver vento na Lua para fazer ondear 
a bandeira, qualquer bandeira ficaria desfraldada e caída 
para baixo junto do mastro. Para dar uma melhor imagem 
da sua bandeira, foi decidido adicionar uma barra 
metálica no topo do mastro com um ângulo de 90º em 
relação à vertical. A bandeira está asssm como que 
pendurada desta barra em vez do mastro. A barra não 
possuía o mesmo comprimento da bandeira, ficando 
ligeiramente com a forma ondulada. 


A superficie da Lua é muito dura por debaixo da 
camada de poeira que a cobre. Conseguir colocar a 
bandeira naquele solo era um trabalho dificil. As 
imagens mostram os astronautas a tentar espetar o mastro 
da bandeira no solo com um movimento como alguém que tenta introduzir algo numa superficie dura. Estes movimentos faziam 
com que a barra e a bandeira se movessem como que se estivessem ao vento. 





A barra que segura a bandeira foi fabricada em alumínio e era muito fina. Qualquer movimento feito pelos astronautas 
faziam com que a barra ficasse a vibrar o que por sua vez transmitia energia à bandeira fazendo-a mover-se. Sem ar na Lua para 
dissipar esta energia, a bandeira e a barra continuariam a vibrar durante mais tempo do que era de esperar. 


Computadores 


Será que com a tecnologia dos anos 60 e 70 seria possível chegar à Lua? Será que a NASA possuía computadores e 
tecnologia capazes de suportar as viagens lunares? 


A tecnologia de computadores dos anos 60 e 70 era realmente primitiva se comparada com a actual. No entanto convém 
ter em conta o seguinte: 


1. A NASA possuia a tecnologia mais avançada e se não a tivessem poderiam comprá-la. O que a NASA tinha 
disponível encontrava-se muito à frente de qualquer tecnologia disponível na altura. 
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2. Não é necessário muito poder computacional para calcular uma trajectória para a Lua. Estamos a lidar com a 
Fisica Newtoniana que pode ser expressa em qualquer folha de papel por qualquer estudante de Física. 


Um dos “factos” mais citados acerca da tecnologia dos anos 60 é o de que qualquer máquina de lavar moderna possuí 
um maior poder computacional do que o primeiro módulo lunar. Sem dúvida um facto questionável, porém não interessa muito. 
Muita gente ficaria surpreendida com o que é possível fazer com a tecnologia de computadores primitiva se não nos 
preocuparmos com os modernos interfaces físicos. Para além do mais, a maior do que teria de ser calculado nas missões Apollo 
poderia ser feito na Terra e transmitido para o veículo lunar. Nem tudo teria de ser transportado para a Lua. 


Mas, mas... e todo aquele poder computacional que é necessário para os simuladores de voo? — Toda a capacidade de 
computação que é necessária para os simuladores de voo que agora se podem comprar para os nossos PC*s, é necessária para 
gerar as paisagens realísticas do simulador. Muito pouco é necessário para os controlos de voo. As missões Apollo não 
necessitavam de gerar belas paisagens num ecrã, pois possuíam a mais espantosa e magnifica desolação que a vista humana 
alguma vez tinha visto!!!... 


O módulo lunar na Terra 


Como é que os módulos lunares tiveram tanto sucesso na Lua quando os seus ensaios na Terra correram tão mal? 


Os protótipos do módulo lunar utilizados na Terra para treinar os astronautas eram similares em desenho aos módulos 
lunares utilizados na Lua, porém não eram os verdadeiros módulos lunares. Existiam muitas razões para tal. 


Os veículos de teste teriam de ser capazes de trabalhar na Terra e de suportarem a gravidade terrestre. Se um módulo 
lunar real, fabricado para ser utilizado na Lua, fosse utilizado na Terra, seria demasiado fraco para tal. 


Como o veículo de teste tinha de ser mais resistente, teria de ser imevitavelmente mais pesado. Logo a propulsão a 
utilizar teria de ser mais intensa. De facto foram utilizados jactos em veículos de teste, ao contrário dos motores de foguetão dos 
módulos lunares. 


Ao se testar os veículos de ensaio os astronautas tinham de ter em conta os ventos cruzados que pudessem encontrar na 
atmosfera, e isto é algo que certamente não surgiria na Lua. Os veículos eram muito complicados de tripular e possivelmente o 
pior desenho de um veículo para ser tripulado na Terra. 


Assim, era muito mais fácil controlar um módulo lunar no ambiente lunar do que os veículos de treino na Terra. 


Motores sossegados 


Porque é que não se podem escutar os motores da Apollo-11 durante a alunagem? 
Simplesmente por três razões: 
1. Omotor principal do módulo lunar encontrava-se quase inactivo no momento da alunagem; 


2. Não há atmosfera na Lua!!!!!! O som não possui um elemento transportador no vácuo e a maior parte do ruído 
que é produzido na ignição de um motor de foguetão surge quando os gases de exaustão chocam com o ar 
exterior. Consequentemente, simplesmente não podemos comparar o ruído destes motores de foguetão com o 
facto de serem tão intensos na Terra. 


3. Os microfones que os astronautas utilizaram foram fabricados para captar somente a voz do astronauta que o 
utilizava. Os microfones foram especificamente fabricados para não captarem qualquer outro ruído. Este facto 
não é diferente dos microfones que os pilotos de aviões comerciais utilizam. 


Atraso nas comunicações rádio 


Não existe qualquer pausa nas conversações entre os astronautas na Lua e os controladores na Terra. Se os astronautas 
estivessem na Lua não seria de esperar um atraso nas comunicações tal como se verifica na Terra quando se utilizam os 
satélites de telecomunicações? 


Este facto é verdade. Essa é a razão porque se pode ouvir um atraso nas comunicações. As ondas de rádio viajam à 
velocidade da luz, mas a Lua encontra-se suficientemente afastada para que este atraso tenho um significado de 
aproximadamente 1,2 segundos. Isto significa que um astronauta teria de esperar 2,4 segundos antes de obter uma resposta do 
controlo da missão. Porém, qual é a razão pela qual não podemos escutar este intervalo de 2,4 segundos? 


Todas as gravações das conversas rádio das missões Apollo foram realizadas na Terra. Isto significa que escutamos as 
conversas como se estivéssemos no controlo da missão. A mensagem do astronauta chega e obtém uma resposta imediata do 
controlo da missão. Não existe intervalo devido ao facto de não termos consciência dos 1,2 segundos que demorou a chegar à 
Terra, nem temos de aguardar os 1,2 segundos que demora a resposta a chegar à Lua antes de a escutar. 
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Obviamente que o inverso é verdade se o controlo da missão perguntar algo ao astronauta. Neste caso temos de aguardar 
para que a pergunta chegue ao astronauta e depois pela resposta regressar à Terra. Aqui é a vez do astronauta não ter de esperar 
por qualquer atraso. 


As gravações e transcrições das conversas com a Lua mostram uma mistura destas situações e por vezes assistimos a 
esperas de 2,4 segundos e outras vezes nada disto acontece. 


O Saturno-5 pequeno? 


Será que os foguetões Saturno-5 seriam suficientemente grandes para atingir a Lua? Onde se encontrava armazenado o 
combustível que necessitava? 


Os foguetões saturno-5 colocavam os veículos Apollo numa órbita terrestre a 185 km de altitude. Após atingir esta 
órbita terrestre, outros factores entram em consideração: a velocidade proporcionada pela rotação angular da Terra (ou será que 
os teóricos da conspiração pensam que o local de lançamento está próximo do Equador só pelo tempo solarengo?) e o facto de 
que uma vez que algo se move no espaço nada o irá abrandar. 


Tudo o que era necessário após a entrada 
em órbita terrestre era escapar a essa órbita 
inicial, isto é entrar numa trajectória trans-lunar. 
Esta tarefa não era fácil, mas não necessitava de 
tanta energia como a fase inicial do voo. Para 
além disto são necessárias pequenas correcções 
de trajectória a caminho da Lua. Na realidade 
tudo passa por estabelecer uma órbita maior em 
torno da Terra e que eventualmente irá cruzar o 
caminho (órbita) da Lua no espaço. Quando 
atingida a órbita lunar é necessária uma pequena 
ignição para entrar em órbita da Lua (inserção em 
órbita lunar). Assim, os motores não se 
encontram sempre a funcionar ao longo da 
trajectória para a Lua e o veículo nunca «escapa» 
da influência do campo gravítico terrestre. 


Muitas das pretensas evidências de um 
embuste são baseadas na comparação do tamanho 
dos tanques exteriores de combustível dos 
vaivéns espaciais e dos foguetões. Os teóricos 
nunca entram em consideração com o tamanho 
relativo e pesos dos diferentes veículos. Nas 
missões Apollo muita da instrumentação e peso 
era descartado após deixar a Terra, ficando 
somente o relativamente pequeno módulo de 
comando e serviço e o módulo lunar. No caso do 
vaivém espacial, por seu lado, regressa à Terra 
quase tal e qual como a deixou. 


A partida do módulo lunar 


Porque é que a descolagem do módulo lunar 
desde a superfície da Lua parece tão estranha 
e quase como se tivesse suspenso por cabos? E 
já agora, porque razão não vemos chamas a 
saírem dos motores? 





A descolagem do módulo lunar parece estranha para os nossos olhos porque o módulo lunar está a afastar-se da Lua 
contrariando a sua pequena gravidade, necessitando assim de exercer muito menos força do que a nossa percepção terrestre está 
habituada. 


Não vemos chamas a saírem do módulo lunar porque este veículo utilizava uma combinação de hidrazina e tetróxido de 
nitrogénio. Estas substâncias queimam com uma chama praticamente invisível no vácuo, logo não vemos qualquer chama no 
módulo lunar. 
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O carro lunar 


Como é que o LRV (Lunar Roving Vehicle) foi transportado no módulo 
lunar? Parece tão grande...!!! 


A NASA investiu muito dinheiro no desenvolvimento do carro lunar 
(rover lunar) e muitos problemas tiveram de ser resolvidos antes de poder ser 
transportado para superficie lunar. Certamente que não foi uma adição de última 
hora no programa lunar. 


Tal como tudo que foi transportado para a Lua, o peso e o tamanho 
mereceram as maiores considerações. O veículo lunar foi desenhado e fabricado 
para se poder dobrar e ser colocado na parte exterior do módulo lunar. Logo, não 
necessitava de caber no interior do módulo lunar. Uma vez na Lua era retirado do 
lado do módulo lunar, abrindo-se automaticamente. 


As marcas do carro lunar 


As marcas do carro lunar na imagem parecem curvar em ângulos rectos. 
Como é que isto é possível? 


O carro lunar era guiado pelas suas rodas traseiras, logo tudo o que esta e 
outras imagens mostram é o local onde as rodas viraram. 





Os pneus do carro lunar 


Como é que os pneus dos carros lunares eram cheios? Será que não rebentariam no vácuo? 


Se utilizarmos pneus normais na Lua, deparamo-nos com sérios problemas. Muito certamente existiria o perigo dos 
pneus rebentarem devido à ausência da pressão do ar no seu exterior. Felizmente que os técnicos da NASA se aperceberam disto 
e consequentemente o carro lunar não possui pneus. As rodas são feitas de um entrelaçado de cabos suportados por raios. 


Os fatos lunares 


Como é que os astronautas sobreviviam ao calor do dia lunar? 


Os fatos dos astronautas Apollo não eram brancos porque se tratava do último grito de moda cósmica!!! A cor branca 
reflecte a maior parte do calor, minimizando assim a quantidade de calor absorvida. 


Os fatos eram arrefecidos utilizando um sistema que não difere muito do sistema utilizado nos frigoríficos normais. O 
sistema funciona porque a água injectada para o vácuo experimenta uma rápida queda em pressão e consequentemente na sua 
temperatura. O mesmo acontece com os desodorizantes aerossóis. Porque razão são os desodorizantes tão frios? Isto é devido ao 
facto de ocorrer uma súbita queda de pressão entre o interior da lata onde se encontrava e o exterior. 


Logo, quando uma pequena quantidade de água era introduzida num sistema de arrefecimento na parte posterior dos 
fatos espaciais a sua temperatura baixava de tal maneira que se congelaria. A água de arrefecimento do fato espacial é 
posteriormente bombeada através do sistema de arrefecimento. O calor da água derreteria o gelo que rapidamente se evaporaria 
(com o ponto de ebulição da água a ser muito baixo no vácuo) para o espaço transportando consigo o calor indesejado. 


Espelhos na Lua 


Esta é uma experiência que é facilmente realizável por toda a gente. Bem, não será toda a gente, mas muitos já a levaram a cabo 
e serve para provar de sem dúvida chegamos à Lua. 


Basicamente o que necessitamos é de um laser e um detector de luz. Após tudo montado accionamos o laser e 
apontamos o dispositivo para um ponto preciso na superficie lunar. Nessa determinada localização existe um prisma reflector que 
actua como um espelho e que foi aí colocado pelos astronautas da Apollo. Caso não existisse nada nesse lugar a não ser apenas 
rocha e poeiras, então só veríamos o laser a ser enviado para a Lua e nunca mais o veríamos. Porém, muitos cientistas têm 
recebido o laser de volta após este ser reflectido pelo prisma na superficie. Na realidade tem-se levado a cabo muitas 
experiências utilizando estes reflectores que proporcionam assim um método muito preciso para medir a distância entre a Terra e 
a Lua. Devido a estes instrumentos podemos agora afirmar que a Lua se está a afastar lentamente da Terra. 
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Proibido engordar: a porta do módulo lunar 


Será que a porta de acesso e saída do módulo lunar não era demasiado pequena para os astronautas a atravessarem com 
as mochilas dos seus fatos lunares? 


Este é um facto muitas vezes citado mas que nunca foi provado. Muitos teóricos da conspiração lunar tiveram esta ideia 
simplesmente ao olhar para a porta e a sugerirem que esta era demasiado pequena para os astronautas. Muitos destes acham que 
esta opinião é suficiente conclusiva para a tornar num facto. 


Sobre isto não se pode dizer muito até à altura em que alguma evidência actual mostre que na realidade era muito 
pequena. 


A rocha com direitos de autor, ou copyright lunar 


Porque é que esta rocha na imagem tem uma letra *C” nela inscrita? Será que foi alguma marca deixada por aqueles que 
construíram os cenários lunares? 


Esta declaração é no mínimo fantástica e esta rocha é famosa entre aqueles teóricos que afirmam que tudo não passou de 
um grande embuste e que somos todos parvos!!! Chegam a sugerir que cada rocha na paisagem lunar simulada possuía uma 
etiqueta individual com as letras do alfabeto “A”, “B”, “C”, etc. Sem dúvida uma das ideias mais ridículas... 


Obviamente que o vemos na imagem não é um “C”. Esta imagem é uma cópia de quarta geração da imagem original, 
sendo uma cópia de uma cópia de uma cópia, etc. Uma das cópias ficou contaminada com um pequeno cabelo em forma de “C” e 
acabou por se tornar numa das mais famosas imagens para os teóricos da conspiração. 





Rochas lunares 


Os astronautas da Apollo regressaram à Terra com muitas rochas lunares. Temos a certeza absoluta que elas vieram da Lua. As 
rochas lunares não se assemelham a nada existente na Terra e não poderiam ser criadas artificialmente pois possuem provas de 
biliões de anos de exposição ao vácuo, aos raios cósmicos de elevada energia, ao impacto de pequenos asteróides e virtualmente 
sem qualquer traço de água. Nada na Terra poderia replicar estas condições quer de forma natural quer de forma artificial. 


Mas como é que sabemos que elas não chegaram à Terra simplesmente como meteoritos? Certamente que a NASA 
possui uma vasta colecção deste tipo de rochas recolhidas em várias partes do planeta e estes apresentam os característicos sinais 
da entrada atmosférica e da oxidação. Obviamente que as rochas trazidas pelas missões lunares Apollo não têm qualquer destes 
sinais. 


Por outro lado milhares de geólogos de todo o mundo examinaram já as rochas lunares e nenhum deles colocou 
qualquer dúvida sobre a sua origem. Certamente que não pensam que todos farão parte do grande embuste lunar? Como nenhuma 
nave extraterrestre nos descarregou alguns quilos de rochas lunares, então elas só tiveram uma maneira de cá chegar. 
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A cratera do módulo lunar!!! Onde está, onde? 


As fotografias não mostram qualquer cratera por debaixo do módulo lunar. Não deveria existir uma cratera feita pelos 
gases provenientes do motor de descida do módulo lunar? Não está aqui a prova de que o módulo lunar nunca alunou? 


A imagem ao lado mostra-nos 
a fotografia AS11-40-5921] da NASA 
obtida na missão Apollo-11 pelo 
astronauta Edwin Aldrin. Um olhar 
atento nota a descoloração existente no 
solo e feita pelo motor de descida do 
módulo lunar. De notar também que a 
área quase não tem qualquer poeira. Da 
mesma forma nota-se uma marca feita 
por uma das sondas localizadas por 
debaixo das bases de sustentação do 
veículo na superficie quando o veículo 
deslizou lateralmente na fase final de 
descida. 


O motor de descida do 
módulo lunar desenvolvia uma força 
de 4760 kg e pode-se questionar se esta 
força é suficientemente forte para 
provocar uma cratera ou não. No 
entanto, isto pouco importa para este caso pois o motor do módulo lunar não se encontrava na sua força máxima na altura da 
alunagem pois Armstrong havia diminuído a sua potência à medida que o veículo se aproximava da superficie. 





Por debaixo das bases de sustentação do módulo lunar estavam localizadas umas sondas que detectavam a proximidade 
do solo lunar dando assim um sinal para Armstrong desactivar o motor mesmo antes de tocar no solo. Isto era necessário para 
prevenir que a força do motor pudesse danificar o próprio módulo lunar na alunagem. 


Como a NASA não tinha em mente um local de alunagem predeterminado, o módulo lunar não executava uma 
aproximação na vertical. O local de descida era seleccionado pelos próprios astronautas a partir de zonas com poucas rochas e à 
medida que se tam aproximando da superfície. Logo, o veículo não permanecia como que suspenso pela propulsão sobre um 
determinado lugar. Assim, não existia na prática qualquer força direccionada para o solo durante um período de tempo 
prolongado e suficiente para provocar uma cratera. 


As Cinturas de Van Allen 


As Cinturas de Van Allen são umas cinturas de radiações que envolvem a Terra. Foi já estimado que é necessária uma 
grande quantidade de protecção para que as radiações não matem um ser humano, coisa que os veículos Apollo não 
possuíam. Porque razão as radiações não mataram os astronautas a caminho da Lua? 


A radiação é sem dúvida um grande problema nas viagens espaciais e o campo magnético terrestre concentra esta 
radiação nas cinturas de Van Allen que rodeiam o planeta. Os veículos Apollo teriam de passar por estas cinturas de radiações a 
caminho da Lua e não era possível transportar toda a protecção necessária de chumbo para proteger os astronautas. Assim, 
porque razão os astronautas estariam dispostos a ficarem expostos a estas radiações? Porém, a questão é que quantidade de 
radiação iriam eles receber? 


O que temos de compreender antes de mais é que a radiação envolvida neste caso não é do mesmo tipo e intensidade da 
que é originada por uma bomba atómica (coisa que cuja existência e por incrível que pareça também é posta em causa por muitos 
teóricos da conspiração). Sem dúvida que com as radiações das cinturas de Van Allen, os astronautas não ficam doentes e os seus 
cabelos não caiem. Foi calculado que uma viagem rápida pelas cinturas de Van Allen resulta numa exposição de 1 rem. Os 
sintomas originados pela doença da radiação só começam a surgir a uma exposição de 25 rem e quando esse índice atinge os 100 
rem um ser humano adoece. Aos 500 rem provavelmente estará morto. Logo, a exposição que os astronautas sofrem a caminho 
da Lua é muito reduzida. 


Porém, isto não é o mesmo que dizer que essa exposição não faz mal algum aos astronautas. Se adicionarmos a 
exposição que os astronautas recebem enquanto permanecem na superficie lunar, então chegamos a um risco que não pode ser 
totalmente quantificado e quem sabe as doenças cancerígenas que poderiam resultar dessa exposição. Muitas das pessoas 
quererão evitar correr este risco e esta exposição às radiações, porém os astronautas que pisaram o solo lunar arriscaram as suas 
viagens porque consideraram que era um risco que sem dúvida valia a pena. 
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Sem dúvida que este tipo de decisões e outros riscos que correram nas suas viagens espaciais, torna-os pessoas 
notáveis!!! 


A vida no espaço 


Não foi um dos principais responsáveis da NASA que em tempos afirmou que a radiação é um grande problema e é algo 
que impede as pessoas de viver no espaço? 


Esta sem dúvida que é uma frase que é muitas vezes utilizada como uma prova de que nunca poderíamos ter chegado à 
Lua ou viajado para lá das cinturas de Van Allen. Sem dúvida alguma que é uma frase verdadeira; a radiação é um grande 
problema que terá de ser resolvido antes de se levar a cabo qualquer tentativa para se viver os viajar no espaço a longo termo. O 
problema existe se quisermos viver na Lua, viajar até Marte ou para mais além. Porém, quando a frase foi proferida, e isto é algo 
que os teóricos do embuste não revelam, tendo em conta uma discussão sobre viagens de meses ou anos no espaço, não as curtas 
visitas à Lua que foram levadas a cabo pelas missões Apollo. Logo, o principal responsável da NASA está a ser citado 
completamente fora do contexto. 


Quinzinho Cameraman, o primeiro homem na Lua 


Quem filmou o astronauta Neil Armstrong a sair do módulo lunar quando supostamente não havia mais ninguém na 
Lua? 


Esta sem dúvida é uma das minhas preferidas!!! Obviamente foi o Quinzinho Cameraman, notável funcionário da RTP 
no final da década de 60... 


Existia uma câmara de vídeo colocada no exterior do módulo lunar Eagle especificamente destinada a filmar a saída de 
Armstrong para a superfície lunar. A NASA antecipou que o momento em que Armstrong saísse do módulo lunar seria de um 
significado particular e que todos quereriam ver. 


Quando Armstrong começou a descer a escada do módulo lunar activou remotamente a câmara de vídeo, movendo-se 
para fora do seu local de armazenamento no exterior do módulo lunar. Na imagem ao lado pode-se notar como o lado esquerdo 
da imagem está obscurecido pelo lado do Fagle e pelo braço do compartimento de armazenamento da câmara. 


A maneira como a câmara estava colocada originou que as primeiras imagens se encontravam de “pernas para o ar” e 
tiveram de ser colocadas em posição após ser recebidas na Terra. A mesma câmara foi posteriormente removida e utilizada para 
transmitir imagens de vídeo das restantes actividades na superficie lunar. 


A barra negra horizontal que atravessa a imagem foi o resultado de uma interferência no ecrã a partir do qual as imagens 
foram filmadas. 
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As paisagens lunares 


Porque razão as colinas nas paisagens de muitas das imagens estão sempre a surgir em outras fotografias mas com 
primeiros planos distintos? 


Antes de mais convém dizer que o 
que se observa nas imagens não são colinas 
mas sim montanhas. As montanhas da Lua 
são enormes se comparadas com as 
montanhas terrestres e tendem a ficar assim 
pois não existem forças de erosão na Lua. 


É também muito difícil avaliar as 
distâncias na Lua devido ao facto de que não 
existe atmosfera para relativizar os objectos 
A co distantes e a paisagem possui poucas 
EA pe gg rei ar ça SD VI características. Logo, os objectos que se 
Br TA O EIS ir Re e SA encontram muito distantes podem dar a 

TOA | tea 4 Per pa SL E emo, sensação de se encontrarem muito próximo, a 
e não ser que se tenha conhecimento do seu 
tamanho relativo torna-se muito dificil de 


dizer a que distância s encontram. 


Seja por exemplo a pequena colina 
na imagem ao lado, cujo aspecto não é nada 
de imponente. Bom, trata-se do Monte Hadley que só mede 4.500 metros de altura, isto é mais de duas vezes superior à altura da 
Serra da Estrela e muito superior à maior montanha de Portugal (Pico, Açores). De salientar que o Monte Hadley não é nada de 
especial em termos lunares. 





Assim, estas pequenas “colinas” são na realidade grandes montanhas e os astronautas teriam de viajar grandes distâncias 
muito antes de elas desaparecerem do segundo plano de muitas imagens. 


O que as fotografias das missões Apollo mostram são pequenas variações no ângulo do qual vemos as montanhas. Este 
fenómeno tem o nome de paralaxe e é muitas vezes utilizado para estimar as distâncias nas fotografias. A paralaxe é muito dificil 
de falsificar e seria impossível de o fazer num segundo plano. Em vez de provarem que as imagens têm um fundo falso, provam 
que na realidade são grandes objectos tridimensionais e muito distantes. 


Boas razões para o embuste do Século XX 


Será que a NASA e os Estados Unidos não tinham boas razões para simularem, falsificarem e embustear as missões 
Apollo? E os soviéticos? 


Sem dúvida que sim!!! Os Estados Unidos estavam quase desesperados em colocar um homem na superfície lunar antes 
do final da década (e esta terminava em 1970, por isso na realidade ainda tinham mais um ano!!!). O embaraço provocado pelo 
falhanço seria insuportável. Temos de ter em conta que a principal força por detrás das missões Apollo eram razões políticas, e 
não razões científicas ou militares. Tudo se resumia à questão de colocar “os comunas” no seu devido lugar!!! 


Porém, nada do que foi aqui referido prova que os Estados Unidos e que a NASA tenham criando um grande embuste e 
que todos sejamos um grande rebanho de estúpidos carneiros. Todos podemos ter a certeza de que se as missões Apollo fossem 
parte de um grande embuste, então a União Soviética há muito que já teria brandido essa bandeira e toda a gente o saberia (claro, 
claro... só falta dizer que a URSS também entrou no jogo e somos todos o Pai Natal!!!). Sem dúvida que os soviéticos saberiam 
dizer melhor do que ninguém que essas missões teriam sido falsificadas. 


Para terminar, os bufos vulgo *toupeiras no interior da NASA” 


Porque razão, se se trata de um embuste, teria a NASA sido tão descuidada com as evidências? 


Não interessa de as missões Apollo foram um embuste ou não, porém uma coisa todos têm de aceitar: a NASA está 
cheia dos melhores cérebros e sem dúvida que não será estúpida. 


Muito do que foi aqui apresentado como evidências do embuste do século teria de sugerir que os melhores cérebros da 
NASA haviam sido descuidados na falsificação das missões Apollo. Se as sombras se encontram com ângulos errados, então 
porque razão ninguém se apercebeu que a iluminação das paisagens lunares com vários focos de luz não era uma boa 1deia? Se a 
radiação significa que é não é possível 1r para além das cinturas de Van Allen sem qualquer pesada protecção, então porque razão 
ninguém se lembrou de simular uma pesada protecção nos veículos Apollo? E difícil acreditar que a NASA poderia ser tão 
estúpida e descuidada!!! Então porque razões foram cometidos estes erros? 
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Para rodear esta questão os teóricos do embuste introduziram as figuras dos bufos ou toupeiras no interior da NASA. 
Estas pessoas nunca identificadas seriam supostamente técnicos descontentes com o embuste, e como estavam descontentes 
colocaram coisas erradas de forma deliberada e deixaram pistas para que as pessoas verdadeiramente inteligentes como são os 
teóricos do embuste do século, as pudessem detectar. Estas pessoas nunca surgiram a público para admitir o seu envolvimento no 
embuste, pois a NASA supostamente as terá assassinado como sempre faz a quem revela os seus segredos.... ok!!!.... 


Bom, não é possível avançar com provas para contrarias a teoria das toupeiras, porém: 
1. Como foi explicado, os erros deliberados que supostamente terão sido introduzidos não são erros; 


2. O governo americano é incompetente ao não conseguir manter estes segredos. Este segredo teria de envolver 
milhares e milhares de pessoas. Será que se poderia confiar em tanta gente para manter este segredo? 


3. As únicas pessoas espertas capazes de detectar estes erros não possuem qualificações académicas notáveis, mas 
têm uma grande experiência no que diz respeito à promoção dos seus livros e vídeos que estão à venda. Nunca 
ninguém com uma formação académica sólida em ciências foi convencido ou viu qualquer embuste apontado 
pelos teóricos do embuste do Século XX. 
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Janela para o Futuro 


negão : é E a i O | é á 
As histórias curtas («short-stories») publicadas nesta secção são escritas por Jorge Candeias”, um escritor nacional que possuí 
alguns trabalhos publicados nesta área. 


Muitos dos leitores pode fazer a pergunta sobre o porquê de uma secção de ficção-científica no Em Órbita? Antes de 
mais porque foi a acção inspiradora de muitos visionários, engenheiros, cosmonautas e astronautas, e de muitos que sonham no e 
com o espaço. Depois, porque nos permite a nós próprios sonhar com o futuro e antecipar realidades que muitos queremos e 
desejamos, e outras que não deveriamos imaginar. 


“Frias cores quentes” 


por Jorge Candeias 
“Li, estás à escuta, câmbio?” “Estou aqui, Ani, câmbio.” “Acabei de chegar, e as imagens de órbita confirmam-se: o 
promontório desapareceu, e com ele o robot. Não vejo mais sinal dele do que os satélites, mas vou investigar mais de perto. 
Câmbio” “Entendido. Toma cuidado, câmbio.” “Tomarei. Terminado.” 


Anibal manobrou as asas de nanopelícula por forma a descrever uma larga espiral, cada vez mais apertada, em torno do 
local onde o robot estivera. A paisagem para leste era-lhe familiar: decorara-a quando examinara as últimas fotos tiradas pela 
pequena máquina antes de perder o contacto com a base, tentando evitar uma saída para o campo e descobrir remotamente o 
porquê do silêncio. Um par de colinas baixas, um monte mais elevado e mais distante, quase completamente obscurecido pela 
bruma — pelo menos nos comprimentos de onda usados pela câmara do robot — e um largo leito seco de rio que descia para sul. 
O promontório fora uma massa de rocha-gelo dura que se projectava sobre o rio, e agora era um vazio irregular, identificável 
apenas pela cor da falésia que restara e que a Aníbal aparecia esbranquiçada. O rio tinha um tom mais escuro, mas nada que se 
assemelhasse a azul. Apenas o tom amarelo-acastanhado da areia molhada. E o céu mostrava-se limpo, sem uma nuvem, até onde 
a vista alcançava, que quebrasse a monotonia da sempiterna névoa. 





Por vezes, os novatos esqueciam-se de que aquelas cores eram falsas, geradas em tempo real pelo visor do fato a partir da 
combinação de filtros numa multiplicidade de espectros possíveis, cada um com uma utilidade própria, estética, prática ou 
ambas, e só um deles correspondendo ao que os olhos humanos veriam se pudessem estar ali livres de ajudas e protecção. Mas 
Aníbal não era novato, e escolhera a mistura de tons terrestres com extraterrestres que mais podia ajudá-lo na busca, exigindo 
pouco desperdício de atenção com a interpretação de imagens pouco familiares aos seus olhos de primata terrestre, mas 
conservando suficiente estranheza para manter os sentidos alerta. Por isso, a neblina mantinha-se laranja e de laranja coloria o 


? Quando ainda pensava que neste país se tinha alguma consideração por quem trabalha em ciência, Jorge Candeias tirou 
entusiasticamente um curso de biologia marinha. Hoje procura um modo de ganhar a vida que não seja demasiado indigno. 
Entretanto, vai escrevendo, FC e não só, enquanto alimenta um blog, a Lâmpada Mágica, e uns quantos sites, com destaque para 


o “E-nigma” (http://ficcao .online.pt/E-nigma/index.html). 
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céu, embora quase desaparecesse, penetrada por comprimentos de onda em que era bem menos opaca do que na luz visível. Mas 
era também por isso que as áreas de líquidos livres lhe apareciam azuis, ou esbranquiçadas se se quebravam em gotículas, e o 
terreno sólido podia ser branco mas tomava geralmente tons de amarelo ou castanho, consoante a composição dos solos e o grau 
de humidade que incorporavam. 


O robot, por seu lado, aparecer-lhe 1a num verde azulado que, não sendo complementar à maioria das cores presentes na 
paisagem, ainda assim se destacava bem. 


Mas do ar nada se via em verde azulado. A paisagem mostrava-se totalmente virgem de presença humana, como se o 
satélite tivesse decidido limpar-se de poeiras que lhe eram estranhas. 


Aníbal tomou uma decisão: apesar da falta do promontório, o terreno que restara junto ao local que aquele ocupara parecia 
suficientemente seguro, e o homem no fato alado voou para lá com a perícia de vinte e cinco órbitas de prática. 


No chão, via-se uma fileira de pequenas depressões que ziguezagueavam desde o horizonte ocidental, onde já quase 
desapareciam, cobertas por areia de gelo soprada pelo vento, desaparecendo abruptamente e bem mais nítidas no precipício. 
Pegadas. Pegadas que marcavam a trajectória do robot. Adicionando à imagem um componente infravermelho, Aníbal viu-as 
brilhar levemente com o calor residual emitido pela máquina. Mas viu também outra coisa: a intervalos irregulares, havia sobre 
as pegadas manchas térmicas rectangulares, tão tênues que permaneceram quase invisíveis mesmo quando Aníbal anulou todos 
os outros canais e ficou apenas com o infravermelho, uma imagem a preto e branco da velocidade a que os átomos que o 
rodeavam se movimentavam. 


Aquilo nunca poderia ter sido detectado de órbita. E dificilmente algo menos atento que um cérebro humano áquilo que 
não se enquadrava em padrões expectáveis lhe daria importância. 


“Li, estás aí, câmbio?” “A escuta, câmbio” “Acede aos registos de telemetria do robot e vê se notas sinais de fuga 
termica, por favor” (pausa) “Não, mas os sensores térmicos externos já vinham a falhar intermitentemente há quase meia 
órbita. Ou seja: não há dados fiáveis. Porque perguntas? ” “Desconfio que já sei o que aconteceu. Vou fazer uns testes e já volto 
a ligar, mas podes ir preparando o radar de sub-superficie, porque se eu tiver razão sempre acabamos por ter de usá-lo.” 
“Mesmo no estado em que ele está? ” “Preferes perder definitivamente o robot? ” “Pronto, não digas mais nada, vou preparar o 
radar.” “Linda menina. Terminado.” 


Anibal não levantou voo batendo lentamente as asas como faria normalmente. Em vez disso, saltitou até à beira do 
precipício e abriu os braços. As asas como que brotaram automaticamente da ponta dos dedos e da parte interior dos braços e, 
embora fossem em geral transparentes, capturaram aqui e ali a luz do sol distante, enviando um festival de cores iridescentes aos 
seus olhos, de novo aconchegados ao esquema de cores falsas que preferia. 


O solo junto ao precipício esboroava-se e estremecia, cedendo sob o seu peso, abrindo fendas de onde jorravam 
nuvenzinhas de um vapor esbranquiçado, esfarelando-se como se fosse feito de bolacha seca. Sim. Fazia sentido. Aníbal 
executou uma rotina de primeiro nível para tomar o controlo de alguns dos mecanismos ambientais do fato, e atenuou o fluxo de 
líquido criogénico para a sola dos sapatos, quebrando o isolamento térmico, fazendo jorrar para o ambiente um calor raro 
naquelas paragens. Sentiu uma pontada de gelo a perfurar-lhe as solas dos pés, e ao mesmo tempo viu-se envolto em vapor. No 
momento seguinte, perdeu o chão debaixo dos pés e sentiu o peso apoiado nos braços, nas asas. Bateu-as uma vez, e outra, e 
outra ainda, enquanto ordenava ao fato que restabelecesse as condições normais de funcionamento e regressasse ao automático. 
A espiral que executava agora era ascendente e, ao atingir vinte metros de altitude, pôs-se a pairar em círculos a observar o que 
acontecia. 


O sítio onde estivera como que arfava para se livrar do calor excessivo. Jactos de vapor jorravam do solo enquanto este se 
contorcia e oscilava, perdia consistência, deslizava pelo declive. Por fim, surgiu na vertente uma pequena nascente, e depois 
outra um pouco mais acima, e uma terceira mais abaixo, e em breve toda a encosta estava transformada num torvelinho que 
corria impetuosamente para o rio seco, subitamente cheio com a fúria repentina de uma inundação instantânea. E foi então que o 
vapor, condensando-se no ar frio e arrastando consigo outros vapores que já pairavam dissimulados na atmosfera, ganhou corpo, 
ganhou dimensão de gotas e começou a chover. 


Anibal bateu as asas com mais força e ganhou altura para sair da zona da chuva, mas antes de ligar a Li para a informar de 
que o robot fora arrastado por uma avalancha e devia estar algures soterrado por areia de gelo a montante do rio, não resistiu à 
tentação e deu meia-volta, ajustando o visor do fato uma vez mais. O céu perdeu o seu tom cor de laranja e resplandeceu de 
súbito num azul cristalino, e zonas do terreno, lá em baixo, ganharam tons de verde. Aníbal deixou-se cair sobre uma nuvem que 
parecia feita de algodão fofo e, ao atravessá-la, ao ver as gotas cristalinas que choviam sobre o capacete, ao sair depois do outro 
lado, ganhando de novo altura sobre uma paisagem cheia de luz, foi como se Titã se tivesse transformado na Terra e o sol 
brilhasse por entre as nuvens de um aguaceiro de verão. 


Por momentos fechou os olhos e saboreou a ilusão, com um sorriso no rosto. E foi ainda com um sorriso no rosto mas já 
com os olhos abertos para um céu de novo cor de laranja que regressou à realidade. 


“Li, estas a escuta, câmbio? ” 
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Lançamentos Orbitais 


Fevereiro de 2007 


Em Fevereiro de 2007 registaram-se três lançamentos orbitais dos quais se colocaram em órbita 77 satélites. Desde 1957 e tendo 
em conta que até 28 de Fevereiro foram realizados 4483 lançamentos orbitais, 341 lançamentos foram registados neste mês, o 
que corresponde a 7,61% do total e a uma média de 7,10 lançamentos orbitais por ano neste mês. É no mês de Dezembro onde se 
verificam mais lançamentos orbitais (448 lançamentos que correspondem a 9,99% do total), sendo o mês de Janeiro o mês no 
qual se verificam menos lançamentos orbitais (2772 lançamentos que correspondem a 6,11% do total). 
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HessnaÇção Data Hora UTC Eoca Veículo Lançador Satélite 
Intern. Lançamento 


CZ-3A 
2007-0034 02-Fev 16:28 Xichang Chang Zheng-3A Beidou-1D 
(CZ3A-11) 


2007-0044 THEMIS-01 
2007-004B Cabo THEMIS-02 
2007-004C 23:01:00.384 | Canaveral ár THEMIS-03 
2007-004D AFS THEMIS-04 


2007-004€ THEMIS-05 


IGS Radar-2 
IGS Optical-3 


2007-0054 24-Fev 04:41:00 Tanegashima | H-24/2024 (F12) 
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Um compasso no céu, o sistema de posicionamento global da China 


A China estabelece mais um marco independente no espaço ao desenvolver o seu próprio sistema de posicionamento global em 
concorrência com os sistemas GPS norte-americano, GLONASS russo e Galileu europeu. O sistema de posicionamento global 
“Compasso” irá começar por ser um sistema regional que deverá estar operacional em 2010, no entanto em 2008 os países 
vizinhos da China poderão já tirar partido deste serviço. Este sistema deverá proporcionar um serviço de posicionamento preciso 
na região da Ásia — Pacífico, enquanto que a sua precisão será menor em outras regiões do globo. O sistema de navegação será 
composto por uma frota de satélites denominados Beidou ("Ursa Maior”), dos quais cinco irão operar na órbita geossincrona e 30 
satélites em altitudes médias. 


Com o sistema “Compasso” irão estar disponíveis dois serviços. O “Serviço Aberto” está desenhado para proporcionar 
aos utilizadores uma precisão de 10 metros na sua localização, uma precisão de 0,2 m/s na sua velocidade e uma precisão de 50 
nanossegundos no tempo. O “Serviço Autorizado” irá por seu lado proporcionar um sistema de posicionamento mais seguro, mais 
rápido e com comunicações em tempo real. 


Segundo as autoridades a China está disposta a cooperar com outros países no desenvolvimento 
da sua indústria de navegação para permitir que o sistema “Compasso” possa operar em integração com 
outros sistemas de posicionamento global. 


O lançador CZ-3A Chang Zheng-3A 


O foguetão CZ-3A Chang Zheng-3A representa uma evolução do lançador orbital CZ-3 Chang Zheng-3 
introduzindo um novo terceiro estágio criogénico, além de um sistema de controlo mais avançado. O CZ- 
3A é um lançador a três estágios com uma grande capacidade de carga para a órbita de transferência para 
a órbita geossincrona, tendo uma 
maior flexibilidade para o controlo 
de atitude e uma melhor 
adaptabilidade a uma grande 
variedade de missões. 








No total já foram levadas 
a cabo 9 lançamentos do CZ-34A, 
tendo uma taxa de sucesso de 
100%. O primeiro lançamento do 
CZ-3A teve lugar a 8 de Fevereiro 
de 1994 (0834UTC) quando o 
veículo CZ3A-1 colocou em órbita 
os satélites Shi Jian 4 (22996 
1994-0104) e Kua Fu 1 (23009 
1994-010B). Todos os 
lançamentos deste foguetão são 
realizados a partir do Complexo de 
Lançamentos LC2 do Centro de 
Lançamento de Satélites de 
Xichang. 


O Chang Zheng-3A é 
capaz de colocar uma carga de 
7.200 kg numa órbita terrestre 
baixa a 200 km de altitude e com 
uma inclinação de 28,5º em 
relação ao equador terrestre, ou 
então uma carga de 2.600 kg para 
uma órbita de transferência para a 
órbita geossíncrona com um 
apogeu inicial de 40.000 km de 
altitude. O lançador desenvolve 
uma força de 302.000 kgf no 
lançamento, tendo uma massa total 
de 241.000 kg. O seu diâmetro é 
Em cima à esquerda: esquema do foguetão lançador CZ-3A Chang Zheng-3A. de 3,35 metros e o seu 
Em cima à direita: O foguetão CZ-3A Chang Zheng-3A (CZ3A-12) momentos antes comprimento é de 52,5 metros. 


mo n 


E 
- 


"de 


do seu lançamento a 2 de Fevereiro de 2007 no Centro de Lançamento de Satélites de 
Xichang.Imagem: Xinhua. 
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O primeiro estágio do CZ-3A, L-180, tem um peso bruto de 179000 kg e um peso de 9000 kg sem combustível. No 
lançamento desenvolve uma força de 332952 kgf (vácuo), tendo um Tes de 189 s, um Ies-nm de 259 s e um Tq de 155 s. O seu 
comprimento é de 23,08 metros, tendo um diâmetro de 3,35 metros e uma envergadura de 7,0 metros. Está equipado com quatro 
motores YF-20B que consomem N,0,/UDMH. 

























O segundo estágio, denominado L-35, tem um peso 
bruto de 33600 kg, pesando 4000 kg sem combustível. No 
lançamento desenvolve uma força de 84739 kgf (vácuo), 
tendo um Tes de 297 s, um Tes-nm de 260 s e um Tq de 110 s. 
O seu comprimento é de 11,53 metros e tem um diâmetro de 
3,35 metros. Está equipado com um motor YF-25/23 que 
consome N,0,/UDMH. Finalmente o terceiro estágio, 
denominado H-18, tem um peso bruto de 21000 kg, pesando 
2800 kg sem combustível. No lançamento desenvolve uma 
força de 16000 kgf (vácuo), tendo um Ies de 440 s e um Tq de 
470 s. O seu comprimento é de 12,38 metros e tem um 
diâmetro de 3,00 metros. Está equipado com dois motores Y F- 
75 que consomem LOX/LH,. 


Quando o CZ-3A Chang Zheng-3A realizou três 
lançamentos consecutivos com sucesso foi colocado no 
mercado internacional do lançamento de satélites. O CZ-3A 
Chang Zheng-3A é construído pela Corporação Industrial 
Grande Muralha da China. A tabela seguinte mostra os 
últimos lançamentos levados a cabo com o foguetão CZ-3A 
Chang Zheng-3A. 


Às 1628UTC do dia 2 de Fevereiro de 2007 dava-se o 


lançamento do satélite Beidou-1D a partir do Centro de 
Lançamento de Satélites de Xichang. Imagem: Xinhua. 


Lançador Lançamento (UTC) 
Rs 


asas ABRAM 


Os últimos dez lançamentos levados a cabo pelo foguetão CZ-3A Chang Zheng-3A. Todos os lançamentos tiveram lugar 
desde o Centro de Lançamento de Satélites de Xichang, Plataforma LC2. Tabela: Rui C. Barbosa. 
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Os satélites Beidou. 


O sistema “Compasso” utiliza uma técnica distinta dos 
sistemas GPS e GLONASS. O primeiro satélite 
Beidou (Beidou-1A) foi colocado a 140º longitude E, 
enquanto que o satélite Beidou-1B foi colocado a 80º 
longitude E, e o satélite Beidou-1C a 110,5º longitude 
E. O satélite Beidou-1D ocupa uma posição a 58,75º 
longitude E. O sistema utiliza uma linha de base 
triangular que permite aos utilizadores determinar a 
sua posição utilizando os sinais enviados pelos 
satélites e Pequim. 


Os testes preliminares do sistema foram 
levados a cabo em órbita utilizando os satélites dos 
modelos Dong Fang Hong-2 e Dong Fang Hong-2A. 


Os satélites Beidou (ao lado representação 
artística cedida pela Aerospace China via Chen Lan) 
utilizam o modelo DFH-3 tendo uma massa de 2200 
kg com 1100 kg de propolentes. 


Eis : Data Hora ; Local 
Satélite Desig. Int. | NORAD Veículo Lançador 


Os lançamentos até à data do Programa “Compasso”. Neste momento quatro satélites Beidou encontram-se em órbita 
terrestre. Tabela: Rui C. Barbosa. 





Lançamento do foguetão CZ-3A Chang Zheng-3A (CZ34A-12) que colocaria em órbita o satélite de navegação Beidou-1D a 
partir de Xichang.. Imagens: Xinhua. 





O satélite Beidou-ID servirá como veículo suplente do satélite Beidou-1A quando necessário, continuando a 
proporcionar dados de posicionamento a qualquer hora do dia e em qualquer situação meteorológica. Segundo as autoridades 
chmesas o sistema será utilizado para fins económicos, proporcionando uma navegação eficiente e serviços de posicionamento 
nos sistemas de transporte, meteorologia, prospecção petrolífera, monitorização dos fogos florestais, previsão de catástrofes, 
telecomunicações e segurança pública. 
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O estudo das auroras, a missão THEMIS 


O fenómeno das auroras boreais sempre fascinou os seres humanos desde os tempos mais remotos. Surgindo pela interacção do 

ER Ed ” : E a ê) 
vento solar no campo magnético terrestre, o mistério da formação das auroras poderá agora ser revelado pela missão THEMIS? 
da NASA. 


O acrônimo THEMIS significa Time History of Eventes and Macroscale Interactions during Substorms. Esta missão Irá 
distinguir imparcialmente dois modelos fenomenológicos da Física do Plasma aplicados às denominadas tempestades 
geomagnéticas repentinas (TGR) de forma a tentar resolver um mistério: Quando e como se iniciam as TGR na magnetosfera 
terrestre? Esta missão composta por cinco satélites idênticos e lançados como uma constelação, irá responder à questão que é 
muitas vezes levantada e que se refere ao súbito e espectacular brilho das Luzes do Norte, ou auroras boreais, nos céus do 
Hemisfério Norte. Estas luzes são manifestações visíveis de grandes libertações de energia súbitas (TGR) no espaço próximo da 
Terra e a meio caminho da Lua. 


O que torna esta missão única e o que são as subtempestades? 


A missão THEMIS irá por á prova duas teorias que tentam explicar como e onde se formam estas tempestades geomagnéticas 
repentinas. Compreender estes fenómenos é uma é uma condição para compreender a meteorologia espacial e para proteger os 
satélites comerciais e seres humanos no espaço dos efeitos adversos da radiação de partículas. Esta missão tem três objectivos 
principais: 


= Determinar onde e como se produzem as libertações explosivas de energia que originam as erupções de auroras 
denominadas TGR no ambiente terrestre. 


= Determinar de que forma o vento solar é afectado pela sua interacção no limite da magnetosfera antes de a 
afectar. 


= Determinar a forma como os electrões “assassinos” são acelerados nas cinturas de radiação terrestres. 


As TGR são modelos fundamentais de libertação de energia no ambiente terrestre. Por vezes encontram-se no interior de 
grandes tempestades espaciais e podem também ocorrer de forma isolada. Os cientistas acreditam que algumas das mais intensas 
tempestades espaciais — as que produzem uma radiação mais penetrante — são acompanhadas de TGR. Muitas das grandes 
tempestades são pontuadas por estes fenómenos. Em alguns casos de TGR repetitivas, denominadas “sawtooth events”, geram 
uma aceleração intensa de partículas nas cinturas de radiação terrestre. Noutros casos, as TGR isoladas estão relacionadas com 
correntes visíveis de auroras que se movem para latitudes mais baixas. Os cientistas acreditam que as TGR podem agir como 
catalizadores de tempestades, abastecendo as partículas das cinturas de radiação com novas partículas a partir de grandes 
distâncias. A relação exacta das TGR com as tempestades de maior dimensão é ainda pouco clara. Como uma parte importante e 
visível das grandes tempestades, as TGR têm de ser compreendidas e modeladas para que sejam possíveis progressos na sua 
compreensão e previsão dos fenômenos de meteorologia espacial. 


Qual a ocorrência das TGR? 


Uma TGR é um fenômeno relativamente comum e benigno, ocorrendo em média uma vez em cada quatro horas e com uma 
frequência que é em média 50% superior durante os meses de Primavera do que nos meses de Outono ou Verão, devido à 
orientação preferencial do campo magnético terrestre em relação ao campo magnético que emana do Sol. Enquanto que as TGR 
ocorrem em todos os períodos de actividade solar, sendo assim fáceis de encontrar e estudar, estão também inseridas no interior 
de grandes tempestades que produzem uma grande quantidade de radiação intensa que pode danificar os satélites e ameaçar os 
seres humanos em órbita. 


O campo magnético terrestre encontra-se junto do plano da eclíptica numa forma semelhante à saia de uma bailarina que 
se estende ao longo da heliosfera. Quando a Terra passa acima ou abaixo destas “saia”, encontra correntes de partículas solares a 
alta velocidade que causam grandes tempestades recorrentes. Estas tempestades recorrentes têm lugar tipicamente de 27 em 27 
dias, o período de rotação solar. Estas tempestades são mais pronunciadas na fase declinante do ciclo solar, isto é quando nos 
aproximamos do mínimo de actividade solar. 


Durante os períodos de máxima actividade solar, o campo magnético solar perto da base da corona solar, torna-se menos 
organizado, com as manchas solares a criarem múltiplos magnetes junto da superfície solar. Nestas alturas o Sol emite 
ocasionalmente bolhas de partículas altamente magnetizadas e a alta velocidade denominadas “ejecções de massa coronal”. Se 
estas ejecções de massa encontram a Terra podem causar severas tempestades. 


2º A missão THEMIS é uma missão financiada pela NASA e dirigida pelo Explorer Program Office do Centro Espacial Goddard 
em Greenbelt, Maryland. O principal investigador responsável pelo programa, Vassilis Angelopoulos, encontra-se no laboratório 
de Ciências Espaciais da Universidade da Califórnia em Berkeley. A Universidade da Califórnia em Berkeley é responsável pela 
direcção geral do projecto e pela concepção da missão, desenvolvimento dos satélites, desenvolvimento de três instrumentos a 
bordo, integração de dois instrumentos não americanos, desenvolvimento da unidade de processamento de dados, 
desenvolvimento da instrumentação no solo, integração da missão, processamento no local de lançamento, operações da missão e 
análise de dados. 
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Ambos os tipos de tempestades, as que recorrem durante a fase final do ciclo solar e as que acontecem de forma 
aleatória no máximo do ciclo, são acompanhadas por TGR que podem aumentar os efeitos da meteorologia espacial. 
Aproximadamente uma vez por ano, uma tempestade muito forte será marcada pela criação de uma nova população na cintura de 
radiação, originando auroras tão a Sul como 
atingindo as latitudes da Califórnia e efeitos severos 
nas telecomunicações e no sistema de satélites de 
posicionamento global. A NOAA (National Oceanic 
and Atmospheric Administration) quer ser capaz de 
prever estes fenómenos, tanto em termos de 
intensidade como em termos da sua ocorrência 
temporal. Para atingir esse objectivo, a NASA tenta 
compreender o que torna estes fenômenos tão 
severos. A missão THEMIS será assim fundamental 
para atingir essa compreensão. 


Como funcionam os satélites THEMIS? 


Devido ao facto de uma única TGR envolver todo o 
espaço próximo da Terra em poucos minutos, a 
única maneira de determinar o que a causou é por 
meio de uma observação coordenada com 
instrumentos idênticos distribuídos por uma grande 
região no espaço. 


Os cinco satélites THEMIS possuem 
instrumentos idênticos que se irão alinhas ao longo 
da linha Terra — Sol e detectar o fluxo de energia a 
partir deste ponto de criação explosiva da aurora no 
espaço. 


Após se separarem do último estágio do 
foguetão lançador, os controladores no solo utilizam 
os sistemas de propulsão individuais de cada satélite 
para os colocar em órbitas ressonantes e altamente 
elípticas, com períodos de um, dois e quatro dias. 
Em cada quatro dias os satélites vão-se alinhar a 
distâncias que variam entre 1/6 e % da distância da 
Terra à Lua. Isto permite que os satélites detectem o 
fluxo de partículas e a progressão das correntes 
espaciais de um ponto para outro, e identifiquem o 
ponto de origem da TGR. 


As duas teorias que podem explicar as TGR 





As TGR magnetosféricas ocorrem na cauda 
Técnicos preparam os satélites THEMIS para o seu lançamento. Os magnética da Terra que se estende para lá da Terra, 


satélites estão já colocados no adaptador especial que será depois ao longo da sua sombra, para lá da Lua e para o 
colocado sobre o terceiro estágio do foguetão lançador. Imagem: espaço interplanetário. Existem duas teorias 


NASA principais que foram propostas para explicar a 
origem das TGR magnetosféricas: A Teoria da 
Quebra de Corrente e a Teoria da Reconexão Magnética. A primeira teoria sugere que a Quebra de Corrente, que ocorre a cerca 
de 80000 km de altitude sobre o equador e é devida a uma turbulência electromagnética de rompe o fluxo intenso de correntes 
espaciais, é o mecanismo de origem da TGR. A segunda teoria sugere que a Reconexão Magnética, que ocorre ainda mais longe 
a cerca de 160000 km de altitude sobre o equador devido à conversão espontânea de energia magnética em calor e em aceleração 
de partículas, é responsável pela origem da avalanche de energia de TGR. Estas duas teorias podem ser diferenciadas por uma 
medição precisa do tempo. Esta medição determina o mecanismo de origem e a forma como põe toda a magnetosfera em 
movimento. Compreender a o tempo histórico destes eventos e a sua interacção em macro escala durante as TGR é o objectivo 
primário da missão THEMIS. 





A Teoria do Quebra de Corrente indica que a torrente de eventos que constitui uma TGR tem início próximo da Terra, 
na região onde a influência magnética terrestre começa a fraquejar e onde se começa a notar a distorção da magnetosfera devido 
ao vento solar. Essa região é um condutor intenso de correntes espaciais necessárias para fluir no plano equatorial do amanhecer 
até ao anoitecer. Isto é possível quando as correntes são fracas, mas quando as correntes se tornam muito intensas (como é no 
caso da ocorrência de ventos solares intensos), essa região desenvolve uma turbulência electromagnética. O caminho de corrente 
laminar que suporta o normal fluxo das correntes espaciais é então rompido. A corrente encontra um caminho mais fácil, um 
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curto-circuito, directamente através da ionosfera a baixa altitude. A dissipação dessa corrente faz com que a aurora ganhe brilho. 
O aquecimento turbulento origina uma implosão no espaço, que origina a TGR. Esta é a hipótese da quebra de corrente na 
origem das TGR. O fenómeno ocorre a 1/6 da distância entre a Terra e a Lua e dois satélites próximos são necessários para medir 
a propagação de ondas e determinar o ponto e momento de origem. 


A Teoria da Reconexão Magnética de TGR refere que o fenômeno se inicia numa zona mais afastada do espaço, onde o 
campo magnético da Terra é alongado numa longa cauda. Nesse ambiente, as linhas do campo magnético terrestre que ligam os 
seus dois pólos estão muito alongadas e comprimidas. Em certo ponto elas são comprimidas e reconectadas em laços em forma 
de *“U”, podendo depois contrair-se. As contracções em efeito de funda aceleram as partículas em direcção à Terra e fornecem 
energia à aurora. Dois satélites são 
necessários para analisar a zona de 
reconexão e determinar a localização 
precisa do seu local e momento de 
origem. 


Qual a relevância da órbita dos 
satélites THEMIS? 


Os satélites THEMIS têm de se 
encontrar a distâncias específicas da 
Terra para monitorizar as duas 
possíveis localizações dos pontos de 
origem das TGR: dois satélites devem 
estar localizados na zona de reconexão 
e dois satélites devem estar na região 
da zona onde se produz o rompimento 
das correntes. As diferentes distâncias 
a que os satélites se encontram 
originam órbitas com ciclos distintos: o 
veículo mais longínquo, a meio 
caminho da Lua, demora quatro dias 
Os satélites THEMIS colocados no adaptador especial para o seu lançamento. para levar a cabo uma órbita completa 
Imagem: NASA em torno da Terra. O segundo satélite 
mais distante e que também será 
utilizado na zona onde se produz o rompimento das correntes, encontra-se a um terço da distância à Lua numa órbita com um 
período de dois dias. Os satélites mais interiores, a cerca de um sexto da distância à Lua, demoram apenas um dia a completar 
uma volta em torno da Terra. Para lá de levarem a cabo uma monitorização das regiões do espaço de importância científica, 
todos os satélites passam simultaneamente no ponto mais elevado na órbita uma vez em cada quatro dias. Desta forma os 
satélites alinham-se a cada quatro dias e durante várias horas ao longo de uma única linha, exactamente o necessário para 
monitorizar o fenómeno das TGR nos quatro pontos e de forma simultânea. Este desenho único desta missão permite à equipa 
THEMIS obter medições sem precedentes do processo de criação das TGR. 





A quando do lançamento não é conhecida a posição de cada satélite em relação à órbita que deverá ocupar. Como todos 
os cinco satélites são idênticos, cada um deles pode ocupar qualquer órbita. A sua posição definitiva é decidida um mês após o 
lançamento e após os engenheiros e técnicos se reunirem e analisarem o estado e performance de cada veículo. 


Quais são os objectivos primários da missão? 


No Inverno de 2007-2008 os satélites THEMIS estarão na zona nocturna das suas órbitas e em posição para concretizar os 
objectivos primários da missão. Nesta zona os satélites serão localizados em pontos específicos a partir dos quais irão assinalar 
quando e como as TGR têm início ao medir as alterações abruptas na força do campo magnético e a sua direcção, fluxos 
supersónicos, emanações de partículas carregadas e ondas de rádio de alta frequência que ocorrem na origem da TGR. Um 
conjunto de observatórios terrestres irá elaborar um mapa das intensificações correspondentes de sistemas de corrente eléctrica 
na ionosfera e gerar animações das auroras correspondentes sobre o Árctico e regiões da América do Norte. No final da segunda 
estação na zona nocturna durante o Inverno de 2008-2009, os satélites THEMIS deverão ter observado os fenómenos suficientes 
para responder definitivamente ao antigo mistério relativo ao mecanismo da sua criação. 


Os objectivos científicos mínimos da missão, que prevêem a observação de pelo menos cinco TGR, podem ser atingidos 
somente com quatro dos cinco satélites lançados. Este objectivo pode ser atingido a 13,5 meses após o lançamento, entre Janeiro 
e Março de 2008. 
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Os observatórios terrestres na missão THEMIS 


Vinte observatórios terrestres equipados com câmaras digitais e 
magnetômetros foram instalados no Alasca e no Canadá. As 
câmaras observam as auroras desde o solo e compõem um 
mosaico, uma vista simóptica do movimento dinâmico do 
fenómeno. Esta observação proporciona o contexto (localização e 
temporização) no qual localizar as observações dos satélites 
THEMIS. 


Os observatórios estão também equipados com 
magnetómetros (compassos super sensíveis) que detectam as 
correntes espaciais responsáveis pela origem das auroras e, através 
de modelos, podem determinar a localização e tempo de ocorrência 
da TGR mesmo durante alturas de nebulosidade. Os observatórios 


Duas missões THEMIS? 


Porque existem duas missões da NASA denominadas 
THEMIS? O instrumento THEMIS (Thermal 


Emission Imaging System) encontra-se a bordo da 
sonda Mars Odyssey e combina um sistema de 
imagem em cinco comprimentos de onda com um 
sistema de imagem de infravermelhos de nove 


comprimentos de onda. A sonda foi lançada desde o 
Centro Espacial Kennedy a 7 de Abril de 2001” e 
chegou a Marte a 24 de Outubro de 2001. 


foram construídos na Universidade da Califômia em Berkeley. A missão THEMIS é designada 
Cada instrumento contém um sistema de observação e uma estação THEMIS/MIDEX, enquanto que o instrumento a 
magnetómetra da UCLA. Encontram-se distribuídos em grupos de Eaidosda gonds Em Nem cons dostonio Mas 
dois por cada sector horário ao longo das latitudes elevadas do Odyssey/THEMIS. 

continente norte-americano. Três encontram-se localizados no 
Alasca e sete no Canadá. 





Os instrumentos da THEMIS 


Cada satélite THEMIS, com uma massa de 128 kg, transporta a bordo seis instrumentos que serão utilizados para atingir os 
objectivos da missão. Os instrumentos são: 


= IDPU (Jnstrument Data Processing Unit) — alberga a maior parte dos sistemas electrónicos para os restantes 
instrumentos a bordo de cada satélite. 


« EFI (Electric Field Instruments) — tem como função medir o campo eléctrico na magnetosfera dinâmica da 
Terra. 


= FGM (Flux Gate Magnetometer) — irá medir o campo magnético de fundo para identificar e temporizar as 
reconfigurações abruptas da magnetosfera durante o início das TGR. 


= SCM (Search Coil Magnetometers) — irá medir flutuações no campo magnético e detectar ondas em três 
direcções na magnetosfera terrestre. 


= ESA (Electrostatic Analyzer) — irá medir os electrões térmicos e 10es para identificar fluxos a alta velocidade 
através da magnetosfera e identificar pulsos de pressão. 


= SST (Solid State Telescope) — irá medir as funções de distribuição das partículas. 


Ao lado: Este é o módulo que alberga o 
Instrument Data Processing Unit. Na 


imagem é também visível o Electrostatic 


Analyzer (dispositivo circular cinzento) 


Imagem: NASA. 





“4 Yer Boletim Em Órbita n.º 1 — Maio de 2001. 


Em Órbita — Vol.6 - N.º 68/ Fevereiro de 2007 141 


Em Órbita 


Ao lado: Uma das quatro unidades 
denominados Spin Plane Boom (SPB) do 
Electric Field Instruments conectado ao IDPU. 
Cada satélite possui quatro destas unidades 
que quando em órbita se abriram até atingir 
um comprimento de 25 metros tendo na sua 
extremidade uma esfera para medição local da 
voltagem. As diferenças de voltagem entre 
esferas opostas proporcionam uma medição 
dimensional do campo magnético. Os quatro 
mastros onde se encontram as unidades podem 
assim proporcionar dois componentes do 
campo magnético num plano de rotação 
Imagem: NASA. 


Ao lado: Uma unidade de voo do Flux Gate 
Magnetometer (em primeiro plano) e do 
Search Coil Magnetometers (três bastões 
negros ortogonais no fundo) montados nos 
seus mastros de material compósito de 
carbono. A combinação destes instrumentos irá 
medir o campo magnético ambiente e as suas 
oscilações até frequências de 4kHz. Imagem: 
NASA. 














Ao lado: O Solid State Telescope que irá medir as 
funções de distribuição das partículas. Imagem: 
NASA. 
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O foguetão Delta-2 7925-10 
Os foguetões Delta (Delta-2 e Delta-IV) são comercializados pela ULA (United Launch Alliance). Este foi o 323º lançamento de 
um foguetão da série Delta desde 1960, sendo o 127º Delta 2 a ser utilizado (contando com os dois lançamentos das versões 
Heavy) e o 62º voo da versão 7925. Os Delta são 
construídos pela Boeing em Huntington Beach, 
Califórnia. As diferentes partes do lançador são 
montadas em Pueblo, Colorado. 


A versão 7925-10 é composta por seis partes 
principais: o primeiro estágio que é composto pelos 
propulsores laterais a combustível sólido, o motor 
principal no corpo principal do lançador, o inter- 
estágio (que faz a ligação física entre o primeiro e o 
segundo estágio), o segundo estágio, o terceiro estágio 
e uma ogiva de 10 pés (3,05 metros) de diâmetro 
fabricada em materiais compósitos. 


O Delta 2 7925-10 atinge uma altura de 38,90 
metros e tem um diâmetro de 2,44 metros (sem entrar 
em conta com os propulsores sólidos na base). No 
lançamento tem um peso de 231900 kg e é capaz de 
desenvolver uma força de 359340 kgf. E capaz de 
colocar uma carga de 5089 kg numa órbita baixa a 185 
km de altitude ou então 1818 kg numa trajectória para 
a órbita geossincrona. 


Os nove propulsores laterais (GEM-40) TAS 
— Thrust Augmented Solids, são fabricados pela Alliant 
Techsystems e cada um pode desenvolver 45500 kgf 
no lançamento. 


O primeiro estágio (Delta Thor XLT-C) tem 
um peso bruto de 13064 kg e um peso de 1361 kg sem 
combustível. Tem um comprimento de 26,1 metros e 
um diâmetro de 2,4 metros. Está equipado com um 
motor RS-27A que tem um peso de 1091 kg, um 
diâmetro de 1,1 metros e uma altura de 3,8 metros. No 
vácuo produz uma força de 107500 kgf, tendo um Tes 
de 302 s e um tempo de queima de 274 s. Consome 
LOX e querosene altamente refinado (RP-1). O RS- 
27A é construído pela Rocketdyne. 


O segundo estágio do Delta 2 (Delta K) tem 


O primeiro estágio do foguetão lançador Delta-2 7925-10 (D323) é | Um peso bruto de 6905 kg e um peso de 808 kg sem 


içado para a Plataforma de Lançamento SLC-17B do Cabo combustível, tendo um comprimento de 5,9 metros e 
Canaveral AFS. Imagem: NASA. um diâmetro de 1,7 metros. No vácuo o seu motor 


Aerojet AJ10-118K (com um peso de 98 kg, um 
diâmetro de 1,7 metros e uma câmara de combustão) produz uma força de 4425 kgf, tendo um Tes 318 s e um tempo de queima 
de 444 s. Consome N,0, e Aerozine-50. 





O terceiro estágio, Star-48B, tem um peso bruto de 2133 kg e um peso de 123,8 kg sem combustível, tendo um 
comprimento de 1,83 metros e um diâmetro de 1,24 metros. O seu motor consome HTPB e produz uma força de 67,17 kN, tendo 
um les 286 s e um tempo de queima de 84 s. 


O Delta-2 pode ser lançado a partir do Cabo Canaveral (Air Force Station), plataformas SLC-17A e SLC-17B, e da 
Base Aérea de Vandenberg, Califórnia, (plataforma SLC-2W). O Space Launch Complex-17 (SLC-17) do Cabo Canaveral foi 
construído pela Força Aérea dos Estados Unidos (USAF) para o desenvolvimento do míssil balístico de alcance intermédio 
(IRBM) Thor, tendo a construção das plataformas A e B sido iniciada em Abril de 1956. Em Setembro desse mesmo ano a Força 
Aérea ocupou parcialmente a plataforma SLC-17B, tendo o primeiro lançamento sido efectuado a 25 de Janeiro de 195772. A 
primeira modificação ao complexo SLC-17 teve lugar em 1960 de forma a suportar o lançamento de veículos derivados do Thor. 
Entre O início de 1960 e Dezembro de 1965 foram lançados 35 foguetões Delta a partir do complexo. 


2 O primeiro Thor a ser lançado desde o complexo SLC-17 tinha o número de série 101 e o lançamento resultou num fracasso 
com a explosão do míssil devido a um problema de contaminação do LOX que originou uma falha numa válvula do motor. 


Em Órbita — Vol.6 - N.º 68 / Fevereiro de 2007 143 


Em Órbita 


As plataformas foram transferidas para a NASA em 1965, pois para a USAF já não havia qualquer utilização militar 
para o complexo. Devido ao acidente do Challenger os lançamentos comerciais e militares foram na sua totalidade transferidos 
para os lançadores convencionais e em resultado a Boeing criou o lançador Delta-2. A USAF decidiu também transferir o 
lançamento dos seus satélites Navstar, anteriormente destinados a serem lançados pelo vaivém, para o novo Delta-2. O complexo 
SLC-17 foi escolhido como local de lançamento do Delta-2 e o complexo regressou novamente à responsabilidade da USAF em 
Outubro de 1988. O complexo teve de sofrer obras profundas com a instalação de novas plataformas de serviço, de um sistema 
hidráulico de elevação de cargas e de um sistema de armazenamento e fornecimento de hidrogénio líquido. A torre de serviço 
móvel do complexo teve de ver o seu tamanho aumentado em 3 metros de forma a acomodar o novo lançador. O primeiro 
lançamento do Delta-2 a partir do complexo (plataforma A) teve lugar a 14 de Fevereiro de 1989?. 


A última modificação ao complexo finalizou em Outubro de 1997 e serviu para adaptar a plataforma B ao lançador 
Delta-3?*. Assim, a plataforma B podia acomodar os lançadores Delta-2 e Delta-3. 


A seguinte tabela indica os últimos 10 lançamentos levados a cabo pelo Delta-2 (Tabela: Rui C. Barbosa). 


a 


CloudSat 
(29107 2006-0164); 
2006-016 28-Abr-06 D314 7420-10C Vandenberg AFB - CALIPSO 
(29108 2006-016B) 
USA-187'MiTEx-A! 
(29240 2006-0244) 
USA-188 'MiTEx-B' 
2006-024 21-Jun-06 D316 7925 CAFS. SLC-17A (29241 2006-024B) 
USA-189 'MiTEx Vehicle 
(29242 2006-024C) 


USA-190 Navstar-58 
2006-042 25-Set-06 D318 7925-9.5 C.CA.F.S. SLC-17A (29486 2006-0424) 


STEREO-Ahed 
(29511 2006-047B) 
na | ca [Ta 


THEMIS-01 
(30580 2007-0044) 
THEMIS-02 
(30581 2007-004B) 
2007-004 17-Fev-07 D323 7925-10 SLC-17B Rd 4C) 
THEMIS-04 
(30583 2007-004D) 
THEMIS-05 
(30584 2007-004E) 


2 A plataforma utilizada foi a SLC-17A. O lançamento teve lugar às 1830UTC e o foguetão Delta-2 6925 (D184) colocou em 
órbita o satélite USA-35 / Navstar 2-1 GPS-14 (19802 1989-0134). 


* O primeiro lançamento do Delta-3 teve lugar a 27 de Agosto de 1998 e resultou num fracasso quando o foguetão Delta-3 (D3- 
1) não conseguiu colocar em órbita o satélite Galaxy-10. 
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O Complexo de Lançamentos SLC-17 do Cabo Canaveral 


Localizado no Cape Canaveral Air Force Station, Florida, o Space Launch Complex 17 foi construído pela USAF para o 
programa de desenvolvimento e pesquisa do IRBM (Intermediate Range Ballistic Missile) Thor. Constituído por duas 
plataformas 17A e 17B, a sua construção teve início em Abril de 1956. 


A USAF ocupou a plataforma 17B de forma 
parcial em Setembro de 1956, tendo o primeiro 
lançamento do míssil Thor ocorrido em Janeiro de 1957. 
A plataforma 17A entrou ao serviço em Abril de 1957 
com o seu primeiro lançamento no mês de Agosto 
seguinte. 


No início dos anos 60 a USAF levou a cabo 
trabalhos de modificação para que o complexo pode-se 
levar a cabo lançamentos de veículos derivados do míssil 
Thor. Entre Janeiro de 1960 e Dezembro de 1965, foram 
levadas a cabo 35 missões Delta a partir do SLC-17. 
Entretanto na Primavera de 1965 a USAF havia já 
transferido as instalações do SLC-17 e outras instalações 
relacionadas com o programa Thor para a NASA, após 
concluir que as instalações não teriam mais utilização 
militar. Porém, após o desastre com o vaivém espacial 
OV-099 Challenger a 28 de Janeiro de 1986, os serviços 
de lançamentos comerciais e militares voltaram-se de 
novo para os foguetões descartáveis. Acompanhando esta 
tendência, a Boeing desenvolveu uma nova geração de 
foguetões, o Delta-2, para suportar as necessidades 
crescentes dos militares e dos clientes civis. 


Eventualmente a USAF transferiu todos os seus 
satélites Navstar GPS que seriam colocados em órbita 
pelos vaivéns espaciais, para os foguetões Delta-2. Os 
clientes civis também começaram a assinar contratos de 
lançamento no Delta-2. 


O SLC-17 foi escolhido como o local de 
lançamento do Delta-2 e a NASA transferiu a 
responsabilidade deste complexo para a USAF em 
Outubro de 1988. O complexo passou por mais uma fase 
de modificações para poder ser utilizada pelo foguetão 
Delta-2. As alterações estruturais incluíram a instalação 
de novas plataformas e de um sistema de elevação 
hidráulico, bem como um sistema de armazenamento e 
de fornecimento de hidrogénio líquido. Estas 
modificações fizeram com que a altura da torre móvel de 
serviço do complexo fosse elevada em 3,05 metros de 
forma a acomodar o novo lançador. 


O foguetão lançador Delta-2 7925-10 (D323) aguarda na 
Plataforma de Lançamento SLC-17B do Cabo Canaveral AFS. 
Imagem: NASA. 





Em Fevereiro de 1990 dá-se o primeiro lançamento de um foguetão Delta-2 a partir da plataforma 17A. Os trabalhos de 
modificação do complexo continuaram e a primeira missão comercial de um Delta-2 foi lançada da plataforma 17B em Agosto 
de 1989. 


Porém, as alterações ao complexo não se ficariam por aqui pois para satisfazer as necessidades dos seus clientes a 
Boeing desenvolveu o foguetão Delta-3 que possui o dobro da capacidade de carga do Delta-2. Este lançador e o Delta-3 
compartilham a plataforma 17B, com os trabalhos para modificar a plataforma para acomodar o novo lançador a serem 
finalizados em Outubro de 1997. 


Devido ao facto de o centro de controlo no SLC-17 ter sido considerado inadequado para os lançamentos do Delta-3, a 
Força Aérea dos Estados Unidos construiu um novo centro de operações de lançamento e administrativo com uma área de 3623 
m? denominado 1” Space Launch Squadron Operations Building (1 SLS OB). As novas instalações, finalizadas em Junho de 
1996, estão localizadas a 3,2 km a Sul do SLC-17 e alberga o Launch Control Center (LCC). 
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Lançamento da missão THEMIS 
O lançamento da missão THEMIS estava inicialmente previsto para ter lugar a 9 de Outubro de 2006. Porém, decisões 
programáticas e dificuldades com o segundo estágio do foguetão lançador Delta-2 7925-10 levaram a um adiamento de quatro 
meses na data de lançamento. No entanto, este adiamento acabou por ter um efeito positivo pois deu a oportunidade de verificar e 
confirmar a fiabilidade dos instrumentos e dos sistemas dos satélites sem afectar o facto de a missão poder atingir os seus 
objectivos científicos. 


Tentativa a 16 de Fevereiro 


O lançamento foi agendado para o dia 15 de Fevereiro de 2007. 
A reunião que verifica o estado de todos os sistemas dos 
satélites, lançador e sistemas de apoio no solo (centro de 
controlo, sistemas de abastecimento, plataforma de lançamento, 
etc.), teve lugar a 12 de Fevereiro. A denominada Flight 
Readiness Review foi levada a cabo no Centro Espacial 
Kennedy e não apontou qualquer problema técnico durante os 
preparativos para o lançamento. Por esta altura previa-se uma 
probabilidade de 70% de ocorrência de condições favoráveis 
para o lançamento. No entanto a 13 de Fevereiro o lançamento 
seria adiado por 24 horas devido ao tempo tempestuoso em 
Cabo Canaveral que adiou o abastecimento de Aerozine-50. 
Este processo de abastecimento é adiado quando existe a 
possibilidade da ocorrência de trovoadas e relâmpagos. Todo o 
processo de abastecimento já se encontrava atrasado a quando 
do abastecimento de tetróxido de nitrogénio com o oxidante a 
encontrar-se seis graus mais quanto do que o previsto levando a 
que fosse necessário mais tempo para proceder ao seu 
arrefecimento para a temperatura desejada. 





O adiamento do lançamento para o dia 16 de Fevereiro 
trouxe boas notícias quanto à possibilidade de violação dos 
critérios de lançamento relacionados com as condições 
atmosféricas, prevendo-se uma probabilidade de 80% de 
ocorrência de boas condições para o lançamento. O 
abastecimento de Aerozine-50 decorreu sem problemas a 14 de 
Fevereiro e no dia seguinte a previsão atmosférica para o dia de 
lançamento era melhorada, mantendo-se no entanto a 
2 TOKHER preocupação em relação às fortes rajadas de vento tanto em 
pe altitude como no solo. 


A recolha da torre móvel de serviço do Complexo de 
Lançamento SLC-17B teve início às 1456UTC do dia 16 de 
Fevereiro. Esta estrutura foi utilizada para auxiliar na montagem 
dos diferentes estágios do foguetão Delta-2 7925-10 (D323), na 
colocação dos nove propulsores laterais de combustível sólido e 
na colocação da carga a bordo do lançador, proporcionando a 
principal protecção contra as condições atmosféricas e 
permitindo o acesso ao diferentes pontos do foguetão. Após a 
recolha da torre móvel de serviço, os técnicos procederam à 
preparação do sistema de condutas do fosso das chamas na 
plataforma 17B. Esta plataforma tem um único sistema deste 
tipo que foi colocado a quando da preparação do complexo para 
o foguetão Delta-3. 


Pelas 1905UTC (T-150m) a contagem decrescente 
entrava na sua primeira paragem. Esta suspensão da contagem 
Sequência de imagens do foguetão Delta-2 7925-10 decrescente com uma duração de 60 minutos permite que os 
(D323) na Plataforma de Lançamento SLC-17B do Cabo | técnicos e controladores possam retomar qualquer actividade 
Canaveral  AFS. Imagens: NASA TV via que se possa ter atrasado no decorrer da contagem decrescente 
NASASpaceflight.com. permitindo também a resolução de qualquer problema. As 
2005UTC (T-150m) era retomada a contagem decrescente e 
entrava-se na denominada “Terminal Count”. Nesta fase o complexo de lançamento encontrava-se já sem a presença de qualquer 
pessoal antecipando o início do abastecimento de oxigénio líquido e de RP-1 ao primeiro estágio do lançador. Uma série de 
sinais sonoros foram activados por três vezes como uma forma de precaução para alertar qualquer grupo que tenha permanecido 
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na vizinhança do complexo. A activação do computador de orientação RIFCA (Redundant Inertial Flight Control Assembly) teve 
início às 2010UTC (T-154m), iniciando-se também a primeira fase da pressurização dos sistemas de nitrogénio e de hélio do 
primeiro e segundo estágio do lançador para além da pressurização dos tanques do segundo estágio. A pressurização dos sistemas 
de hélio e nitrogénio terminava às 2023UTC e às 2025UTC iniciavam-se os preparativos para o abastecimento de RP-1 com a 
verificação do estado das válvulas, sensores, medidores de fluxo e outro equipamento. O início do abastecimento de RP-1 
(querosene altamente refinado) deu-se às 2030UTC. O propolente é bombeado de tanques na vizinhança da plataforma 17B 
através de um sistema de condutas que entram no foguetão pela sua base. Para esta tentativa de lançamento seriam necessários 
45822 litros de RP-1. O abastecimento é levado a cabo em duas fases: a primeira fase é denominada de abastecimento rápido e 
decorre até se atingir 98% do total de 
propolente necessário para o voo (que 
neste caso foi atingida às 2048UTC), 
passando-se depois para uma fase de 
abastecimento lento até se atingir a 
totalidade do volume necessário. O 
abastecimento de RP-1 terminava às 
2049UTC num processo que teve a 
duração de 19 minutos e 42 segundos. 


O trabalho de activação e 
configuração do computador RIFCA 
terminava pelas 2106UTC. 


Às 2110UTC era anunciado que 
o critério relativo aos ventos em altitude 
estava a ser violado após a recepção de 
dados provenientes de balões 
atmosféricos. Outros balões atmosféricos 
seriam lançados no decorrer da contagem 
decrescente, mas o anúncio de Chuck 
Dovale (Director de Lançamento da 
NASA) seria premonitório. Após uma 
reunião com os diversos controladores 
dos sistemas do foguetão lançador, dos 
satélites THEMIS e da plataforma de 
lançamento, foi decidido prosseguir com 
o abastecimento de oxigénio líquido com 
os preparativos a terem início às 
2116UTC e a luz verde para o 
abastecimento a ser dada às 2117UTC. O 
abastecimento de oxigénio líquido 
iniciar-se-ta às 2121UTC. O oxigénio 
líquido encontra-se armazenado num 
reservatório esférico no Complexo 17 e é 
conduzido por uma série de condutas até 
ao lançador. Com uma temperatura de - 
183ºC, o oxigénio líquido é consumido 
durante a queima do primeiro estágio 
juntamente com o propolente RP-1. Tal 
como o abastecimento de RP-1, o 
abastecimento de oxigénio líquido é 
levado a cabo em duas fases. Pelas 
2147UTC este abastecimento estava 





terminado ao fim de 24 minutos e 58 
Na imagem em baixo é visível a válvula na fuselagem do fogueão Delta-2 7925- segundos. Porém, o tanque é 


I0 quer permite a equalização da pressão no tanque de oxigénio líquido. constantemente abastecido de forma a 
Imagens: NASA TV via NASASpaceflight.com. substituir o oxidante que naturalmente se 
vai evaporando. 





Às 2201UTC eram lavadas a cabo as verificações ao estado dos receptores dos sinais do “Range Safety”. Estes 
receptores são utilizados na recepção dos sinais enviados pelo “Range Safety" e que servem para neutralizar o lançador caso 
aconteça algum problema na fase inicial do lançamento que faça o veículo se desviar da sua trajectória definida. Às 2210UTC foi 
levada a cabo uma série de testes para verificar a mobilidade dos motores do primeiro e segundo estágio do lançador. Estes testes 
executam movimento programados das tubeiras dos motores do primeiro e segundo estágio bem como dos motores vernier para 
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garantir que estes serão capazes de orientar o lançador. Os testes do segundo estágio terminaram pelas 2211UTC enquanto que os 
testes dos motores do primeiro estágio terminaram às 2215UTC. 


Às 2220UTC (T-15m) a contagem decrescente entrava numa nova paragem já previamente prevista. Esta suspensão de 
20 minutos, tal como a anterior, tem como objectivo permitir que os técnicos e controladores possam retomar qualquer actividade 
que se possa ter atrasado no decorrer da contagem decrescente permitindo também a resolução de qualquer problema. Os 
engenheiros têm também a oportunidade de examinar os dados provenientes dos testes de mobilidade dos motores do primeiro e 
segundo estágio do Delta-2 7925-10. Durante esta paragem o Director de Lançamento foi informado que os ventos fortes em 
altitude continuavam a impedir o desenrolar da missão, pois os modelos computorizados mostravam que os ventos eram 
; demasiado fortes na região trans-sónica 
do voo por induzir cargas estruturais para 
além dos limites aceitáveis. As 2236UTC 
a equipa de lançamento dava luz verde 
para retomar a contagem decrescente o 
que veio a acontecer às 2240UTC (T- 
l5m). Nesta fase os responsáveis 
encontravam-se a avaliar as condições 
dos ventos em altitude, analisando dados 
provenientes de balões meteorológicos 
que continuavam a mostrar que os ventos 
eram demasiado fortes. A contagem 
decrescente voltou a ser suspensão (como 
revisto) às 225IUTC (T-4m). As 
2252UTC (T-4m) os ventos em altitude 
foram considerados aceitáveis para o 
lançamento e às 2255UTC (T-4m) os 
cinco satélites THEMIS começavam a 
utilizar as suas baterias internas para o 
fornecimento de energia. 


Às  2300UTC (T-4m) a 
suspensão na contagem decrescente era 
Imagem do interior do centro de controlo durante a tentativa de lançamento dos | prolongada, acabando pelo lançamento 
satélites THEMIS levada a cabo a 16 de Fevereiro de 2007. Imagens: NASA TV | ser adiado por 24 horas logo de seguida 
via NASA Spaceflight.com. devido mais uma vez aos ventos fortes 
em altitude segundo os dados enviados 
pelos balões meteorológicos. Logo de seguida a equipa de lançamento iniciava os procedimentos para colocar o foguetão 
lançador e os satélites num modo seguro, com a drenagem do tanque de oxigénio líquido a ter início pelas 2308UTC. 





Lançamento a 17 de Fevereiro 


Após o adiamento de 24 horas a equipa de técnicos e engenheiros da United Space Alliance, voltou-se a reunir para a segunda 
tentativa de lançamento da missão THEMIS. 


Desta vez a recolha da torre móvel de serviço do complexo de lançamento teve início às 1544UTC do dia 17 de 
Fevereiro. Após a recolha da torre móvel de serviço, os técnicos procederam à preparação do sistema de condutas do fosso das 
chamas na plataforma 17B. 


Pelas 1901UTC (T-150m) a contagem decrescente entrava na sua primeira paragem. Esta suspensão da contagem 
decrescente teve uma duração de 60 minutos, tendo sido retomada às 2001UTC (T-150m) entrando-se na “Terminal Count”. 
Nesta fase o complexo de lançamento encontrava-se já sem a presença de qualquer pessoal antecipando o início do 
abastecimento de oxigénio líquido e de RP-1 ao primeiro estágio do lançador. Uma série de sinais sonoros foram activados por 
três vezes como uma forma de precaução para alertar qualquer grupo que tenha permanecido na vizinhança do complexo. A 
activação do computador de orientação RIFCA teve início às 201 1UTC (T-144m), iniciando-se também a primeira fase da 
pressurização dos sistemas de nitrogénio e de hélio do primeiro e segundo estágio do lançador para além da pressurização dos 
tanques do segundo estágio. A pressurização dos sistemas de hélio e nitrogénio terminava às 2019UTC e às 2021UTC imiciavam- 
se Os preparativos para o abastecimento de RP-1 com a verificação do estado das válvulas, sensores, medidores de fluxo e outro 
equipamento. O início do abastecimento de RP-1 deu-se às 2025UTC. O propolente é bombeado de tanques na vizinhança da 
plataforma 17B através de um sistema de condutas que entram no foguetão pela sua base. Para esta tentativa de lançamento 
seriam necessários 45790 litros de RP-1. A fase de abastecimento rápido terminou às 2041UTC, passando-se de seguida para a 
fase de abastecimento lento até se atingir a totalidade do volume necessário. O abastecimento de RP-1 terminava às 2045UTC 
num processo que teve a duração de 19 minutos e 30 segundos. 


O trabalho de activação e configuração do computador RIFCA terminava pelas 2053UTC. 
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Às 2059UTC era anunciado que as condições atmosféricas eram perfeitas para o lançamento, não se verificando os 
constrangimentos do dia anterior. As 2114UTC foi dada luz verde para se prosseguir com o abastecimento de oxigénio líquido 
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Sequência de imagens da ignição do primeiro estágio e dos 
propulsores laterais sólidos do foguetão Delta-2 (D323) a 17 


de Fevereiro de 2007. Imagens: NASA TV via NASA 
Spaceflight.com. 





com os preparativos a terem início de imediato. O 
abastecimento de oxigénio líquido iniciava-se às 2117UTC. 
Pelas 2145UTC este abastecimento estava terminado ao fim 
de 27 minutos e 2 segundos. Porém, o tanque é 
constantemente abastecido de forma a substituir o oxidante 
que naturalmente se vai evaporando. 


Às 2201UTC eram lavadas a cabo as verificações ao 
estado dos receptores dos sinais do “Range Safety" e às 
2206UTC foi levada a cabo uma série de testes para verificar 
a mobilidade dos motores do primeiro e segundo estágio do 
lançador. Os testes do segundo estágio terminaram pelas 
2207UTC enquanto que os testes dos motores do primeiro 
estágio terminaram às 221 1JUTC. 


Às 2216UTC (T-15m) a contagem decrescente 
entrava numa nova paragem já previamente prevista. Esta 
suspensão de 20 minutos, tal como a anterior, tem como 
objectivo permitir que os técnicos e controladores possam 
retomar qualquer actividade que se possa ter atrasado no 
decorrer da contagem decrescente permitindo também a 
resolução de qualquer problema. Os engenheiros têm também 
a oportunidade de examinar os dados provenientes dos testes 
de mobilidade dos motores do primeiro e segundo estágio do 
Delta-2 7925-10. Não se tendo verificado qualquer tipo de 
problema a contagem decrescente foi retomada às 2236UTC 
(T-15m) voltou a ser suspensão (como revisto) às 2247UTC 
(T-4m). Entretanto pelas 2244UTC o tanque de oxigénio 
líquido era totalmente abastecido em preparação para o 
lançamento. Pelas 2251IUTC (T-4m) os cinco satélites 
THEMIS começavam a utilizar as suas baterias internas para 
o fornecimento de energia ao mesmo tempo que um problema 
relacionado com o terceiro estágio do foguetão lançador era 
debatido pela equipa de controlo. Este problema acabou por 
ser eliminado às 2256UTC e a contagem decrescente era 
retomada às 2257UTC (T-7m). A T-3m 45s (2257UTC) os 
sistemas do foguetão lançador começavam a transferência 
para o fornecimento de energia interno e às 2258UTC (T-3m) 
os sistemas de segurança do terceiro estágio eram activados. 


A pressurização do tanque de oxigénio líquido do 
primeiro estágio iniciava-se às 2259UTC (T-2). Nesta fase 
baforadas de vapor eram vistas a saírem por uma válvula 
localizada no lado do veículo ao mesmo tempo que a pressão 
no interior do tanque se estabilizava. Pelas 2259UTC (T-Im 
15s) o Air Force Eastern Range, que controla os lançamentos 
da costa Este dos Estados Unidos, anunciava que tudo estava 
pronto para o lançamento e às 2300UTC (T-60s) o sistema 
hidráulico do segundo estágio do Delta-2 7925-10 (D323) 
passava para o fornecimento de energia interno após se 
verificar que as suas pressões internar eram aceitáveis. 


Os sistemas de ignição dos propulsores laterais de 


combustível sólido são accionados a T-11Is (2300UTC). A 
sequência de ignição tem início a T-2s que um botão é 
accionado por um controlador. O processo inicia-se com a 
ignição de dois motores vernier e do motor RS-27A do 
primeiro estágio. Seis dos nove propulsores de combustível 
sólido entram em ignição a T=O0s o que teve lugar às 


2301:00,384UTC. O foguetão Delta-2 7925-10 (D323) rapidamente abandonou a Plataforma de Lançamento SLC-17B e a T+35s 
(2301:35UTC) atingia uma velocidade de Mach 1. As 2301:45UTC (T+45s) os seis propulsores laterais de combustível sólido 
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passavam o período de forma máxima e às 2301:56UTC (T+56s) o foguetão ultrapassava a região de máxima pressão dinâmica. 
A queima dos seis propulsores laterais de combustível sólido terminava às 2302:12UTC (T+Im 12s), separando-se do lançador. 
Breves segundos antes desta separação dava-se a ignição dos restantes três propulsores laterais de combustível sólido. 


Às 2302:45UTC (T+Im 45s) o foguetão Delta-2 (D323) encontrava-se a uma altitude de 29,6 km, a 66,7 km do Cabo 
Canaveral e a viajar a uma velocidade de 1,52 km/s. O final da queima e separação dos três propulsores laterais de combustível 
sólido restantes dava-se às 2303:14UTC (T+2m 14s), com o lançador a voar agora somente propulsionado pelo motor RS-27A 
do seu primeiro estágio. As 2304:05UTC (T+3m 5s) o veículo encontrava-se a uma altitude de 83,3 km e a viajar a uma 
velocidade de 3,08 km/s (o seguinte quadro mostra a variação da altitude e da velocidade entre T+Im 45s e T+8m. Gráfico: Rui 
C. Barbosa; Dados: NASA via NASA TV). 


























900 8 
7 
a 
Pa -6 
E 600 - E 
o nos 
eo) 
= K= 
E a É 
E p=. 
E Ga 
Eno! L 3 O 
< 300 - o 
> 
SAN 1 
0 0 
[em [em So So [em So 
So So - So So So 
Mm Mm o So So Mm 
que of] of] 9) No —- 
Tempo decorrido (ms:s) 
Velocidade (km/s) — Altitude (km) 











O final da queima do primeiro estágio teve lugar às 2304:30UTC (T+3m 55s) e após a sua separação dava-se a primeira 
ignição do segundo estágio às 2305:45UTC (T+4m 42s). A separação da ogiva de protecção dos satélites THEMIS ocorria às 
2305:42UTC (T+4m 58s). A estação de rastreio terrestre situada em Antígua começava a receber os sinais provenientes do 
lançador às 2307:35UTC. A queima do segundo estágio decorreu sem qualquer problema sendo sempre reportada uma boa 
pressão na câmara de combustão do seu motor Aerojet AJ10-118K. O final da primeira queima do segundo estágio ocorreu às 
2310:59UTC (T+9m 59s) com o conjunto a atingir uma órbita inicial com um apogeu a 562,66 km de altitude, um perigeu a 
185,22 km de altitude e uma inclinação orbital de 28,5º. Entretanto o veículo era colocado numa lenta rotação em torno do seu 
eixo longitudinal para manter o equilíbrio e as 
condições térmicas óptimas ao longo da sua 
estrutura. O conjunto permaneceu nesta órbita até 
às 0005:24UTC (T+lh 6m 24s) do dia 18 de 
Fevereiro, altura em que o motor do segundo 
entrou novamente em ignição sobre a Austrália. 
Nesta fase os sinais de telemetria eram Já 
recebidos por um avião sobre o Oceano Pacífico. 
Denominado “Big Crow”, este avião está 
estacionado no Reagan Test Site, Atol Kwajalem — 
Ilhas Marshall. O final da queima do segundo 
estágio foi anunciado às 0006:20UTC (T+lh 5m 
LiTime (sec) | 20s) e de seguida uma série de pequenos motores 
sa € : ne | me | mo | um foram activados para aumentar a rotação do 


| 2 = SECO-1 593.5 


3=SilRestat 3859.4 Station Identification , a x 
4 = SECO-2 3915.1 TEL-4 —- Eastem Range Telemetry Station at CCAFS/KSC veículo cm preparação da separação do segundo 


5 =SllStart —4005.1 engate peniano 2a estágio o que ocorreu às 0007:50UTC (T+1lh 6m 
- Big Crow Telemetry Aircra ; poa 6 . Mm 

- U.S. Army Reagan Test Site (RTS-Kwajalein) 50s), com o terceiro estágio a entrar em ignição 
UCB - University of California, Berkeley Tracking Statio: . ' o E 

logo de seguida. Esta queima terminou às 


0009:18UTC (T+1h 8m 18s). 
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A separação dos cinco satélites THEMIS ocorreu por volta das 0014UTC (T+lh 13m 42s). Os satélites, que se 
encontravam num adaptador especial, separaram-se em sequência com o satélite (denominado Probe A) localizado no topo desse 
adaptador a separar-se primeiro seguido do Probe B, Probe €C, Probe D e finalmente do Probe E. 





Imagens NASA TV via NASASpaceflight.com. 
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Espiões do Sol Nascente 


Sendo um programa militar, pouco se sabe sobre os satélites IGS (Information Gathering Satellites - 1H WINE) que 
constituem os primeiros satélites de reconhecimento japoneses. O objectivo primário destes satélites é o de observar e 
monitorizar a Coreia do Norte que com os seus testes do míssil Taepo Dong, alguns dos quais sobrevoaram território japonês, 
deu um ímpeto ao desenvolvimento do projecto 


O plano inicial previa o lançamento de um par de satélites IGS por 
foguetões H-24A, porém o acidente registado a 29 de Novembro de 2003 no qual 
resultou na perda de dois satélites do sistema, fez com que fosse tomada a decisão 
de lançar um só satélite na missão militar seguinte do lançador japonês. Um 
terceiro satélite foi então lançado a 11 de Setembro de 2006 com o anúncio de 
que o quarto satélite seria colocado em órbita poucos meses mais tarde. 


Os satélites são divididos em dois tipos: satélites com capacidade de 
observação por radar e satélites com capacidade de observação óptica. O sistema 
deveria estar operacional por volta de Março de 2004, mas o acidente na segunda 
missão militar atrasou consideravelmente os planos japoneses. 


Em órbita terrestre os satélites passam exactamente sobre Pyongyang a 
uma altitude média de 492 km. Estado na mesma órbita um satélite precede outro 
com uma diferença de 37 minutos. 


Possível representação de um satélite 
IGS de observação óptica. Imagem: Os satélites IGS deveram utilizar muitos dos componentes que foram 


Space Daily”. previamente utilizados no satélite ALOS (28931 2006-0024). A utilização do 
mesmo modelo teria sido uma forma de poupar tempo e dinheiro no 
desenvolvimento dos satélites que assim utiliza um sistema altamente fiável e comprovado. O satélite ALOS transporta um radar 





SAR (Sybthetic Aperture Radar) que se abriu numa 
sequência de painéis planos após o lançamento. Este 
pode ser a base de um sistema de radar de alta 
resolução ao se acrescentar mais painéis e melhorar 
os sistemas electrônicos 


H-2A, a esperança espacial do Japão 


O desenvolvimento do lançador H-2A surgiu após os 
maus resultados obtidos com o lançador H-2 que 
resultaram na perda de vários satélites nas suas 
missões finais. 


O H-2A na sua versão 2024 é um lançador a 
três estágios auxiliados por uma série de propulsores 
lateras de combustível sólido e de ignição 
sequencial. A versão 2024 possui dois propulsores 
sólidos SRB-A entram em funcionamento no 
lançamento sendo auxiliados por quatro propulsores 
sólidos mais pequenos denominados SSB”. Assim, o 
H-24/2024 tem a capacidade de colocar 11730 kg 
numa órbita baixa de 300 km de altitude com uma 
inclinação de 30,4º ou então pode colocar 5000 kg 
numa órbita de transferência para a Órbita | Encoberto pela noite o foguetão H-24/2024 (F12) chega à Plataforma 
geossíncrona. No lançamento é capaz de desenvolver de Lançamento Yoshinubo LP1 no dia 17 de Fevereiro de 2007. Esta 


477222 kgf, tendo uma massa total de 289000 kg. O tentativa de lançamento seria adiada devido ao mau tempo. Imagem: 
seu diâmetro é de 4,0 metros e o seu comprimento | http://blog.livedoor.jp/h2a f8/ 


atinge os 49,00 metros. 





2 http://www .spacewar.com/reports/Guessing Games For Japan Information Gathering Satellite Program 999.html 


é Cada SSB (Solid Strap-on Boosters) tem um peso bruto de 15200 kg, pesando 2.100 kg sem combustível. Cada propulsor tem 
um diâmetro de 1,0 metro, um comprimento de 14,9 metros e desenvolve 63.895 kgf no lançamento, com um les de 283 s 
(vácuo) e um Tq 60 s. Estes propulsores constituem o terceiro (dois propulsores) e quarto estágio (restantes dois SSB) na fase de 
lançamento. Cada SSB está equipado com um motor Castor-4AXL também designado por TX-780XL e é desenvolvido pela 
Thiokol. O Castor-4AXL tem um peso bruto de 14851 kg, pesando 1723 kg sem combustível. Desenvolve 61162 kgf no 
lançamento, com um Tes de 269 s (vácuo) e um Tq 60 s. 
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Cada SRB-A (Solid Rocket Boosters-A), considerado por muitos como o estágio O (zero), tem um peso bruto de 76400 
kg, pesando 10400 kg sem combustível. Cada propulsor tem um diâmetro de 2,5 metros, um comprimento de 15,2 metros e 
desenvolve 229435 kgf no lançamento, com um Tes de 280 s (vácuo), um Ies-nm de 230 s e um Tq 101 s. 


A ogiva do foguetão H-24/2024 (F12) é visível quando a plataforma móvel 
abandona o edifício de integração e montagem a caminho da Plataforma de 
Lançamento Yoshinubo LPl no dia 17 de Fevereiro de 2007. Imagem: 
http://blog.livedoor.jp/h2a f8/. 





O segundo estágio do H-2A (H-2A-1) tem um peso bruto de 113600 kg, pesando 13600 kg sem combustível. Tem um 
diâmetro de 4,0 metros, um comprimento de 37,2 metros e desenvolve 111964 kgf no lançamento, com um les de 440 s (vácuo), 
um lTes-nm de 338 s e um Tq 390 s. Está equipado com um motor LE-7A, desenvolvido pela Mitsubishi, que consome LOX e 
LH». O LE-7A pode variar a sua potência em 72%. 


Finalmente o quarto estágio do H-2A (H-2A-2) tem um peso bruto de 19600 kg, pesando 3000 kg sem combustível. 
Tem um diâmetro de 4,0 metros, um comprimento de 9,2 metros e desenvolve 13970 kgf no lançamento, com um Tes de 447 s e 
um Tq 534 s. Está equipado com um motor LE-5B, desenvolvido pela Mitsubishi, que consome LOX e LHS. 
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Plano separação da ogiva de protecção 
+ Tanque de LHZ do 2º estágio 


Plano separação 1º / 2º estágio 
CT Tanque LOX do 2º estágio 
“ Equipamento de bordo 


= Motor 2º estágio (LE-SB) 


Tanque de DOX do 1º estágio 





Tanque de LHZ do 1º estágio 


SR EB-A 
SSB 
Motor do 1º estágio (LE-7A) 


Motor do 1º estágio (LE-7A) 





Esquema do foguetão lançador H-24/2024 
Imagem: JAXA 
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Lançamento do H-24/2024 (F12) 


O estabelecimento de um sistema de vigilância 
espacial japonês foi atrasado quando a 23 de 
Novembro de 2003 o foguetão H-24/2024 (F6) 
teve de ser destruído devido a um problema 
técnico levando consigo dois satélites do sistema. 
O calendário de lançamentos do foguetão H-2A 
foi atrasado e todo o programa espacial japonês 
posto em causa. Com o regresso bem sucedido do 
lançador, o Japão decidiu lançar um só satélite 
IGS em cada missão militar evitando assim 
grandes perdas caso voltasse a repetir um 
acidente com o H-2A. 


A 11 de Setembro de 2006 o foguetão H- 
24/202 (F10) coloca em órbita o satélite IGS 
Optical-2 (29393 2006-0374) e o programa IGS 
recebe mais uma ferramenta para ajudar a vigiar a 
Coreia do Norte. O seguinte lançamento do 
sistema é agendado para 16 de Fevereiro e os 


Po diferentes elementos do foguetão lançador são 


r 
| 


Eri 
[! ma aPE 
py 
Wi 


j 
b 
q 


me 


entregues em Tanegashima em Dezembro de 
2006. 


Inicialmente pensava-se que a missão 
Fl2 iria somente transportar um satélite de 
observação por radar, porém os meios de 
comunicações japoneses referiram na altura do 


lançamento a existência de um outro satélite 
abordo. Este satélite é um veículo de observação 
óptica experimental para testar as funções de 
aparelhos que serão utilizados na construção de 
um satélite IGS que será lançado no futuro. 
Aparentemente o novo satélite é capaz de 
observar pormenores com um tamanho de 0,5 
metros no solo (os dois satélites de observação 
óptica anteriormente em órbita podem captar 


, , detalhes com um tamanho de 1 metro). 
A plataforma de lançamento LCl de Tanegashima no dia 16 de 


Fevereiro antes da chegada do foguetão H-24/2024 (F12). Esta é uma 
das plataforma existentes no complexo espacial para o lançamento do 
H-2A. Imagem: http://blog.livedoor.jp/h2a f8/ 


A contagem decrescente para o 
lançamento no dia 16 de Fevereiro decorreu sem 
problemas, mas as condições atmosféricas em 
Tanegashima sempre foram um ponte que 
mereceu a total atenção dos controladores. 
Infelizmente, a possibilidade da presença de cristais de gelo na trajectória do lançador e a possível ocorrência de trovoadas 
levaram ao adiamento do lançamento por 24 horas. No dia 17 de Fevereiro o lançamento acabou novamente por ser adiado 
também devido às más condições atmosféricas. Este adiamento foi de cinco dias e foi necessário para levara cabo uma 
manutenção ao lançador. 





No dia 24 de Fevereiro as condições atmosféricas permitiram o desenrolar normal da contagem decrescente e o foguetão 
H-24/2024 (F12) acabou por ser lançado sem problemas às 0441UTC. Sendo um lançamento militar, as informações disponíveis 
durante os preparativos para a missão e no decorrer da mesma foram escassas e mesmo a hora da separação dos dois satélites não 
foi revelada, havendo no entanto informações que apontam para que os dois satélites se tenham separado do último estágio do 
lançador às 0501UTC. 


Logo após terem entrado em órbita terrestre os dois satélites procederam à abertura automática dos seus painéis solares. 
Nos dias após o lançamento o satélite IGS Radar-2 procederia à abertura do seu radar de abertura sintetizada. 


Com a colocação em órbita do satélite IGS Radar-2 o sistema de observação japonês fica assim completo. Este sistema 
tem agora dois pares de satélites em dois planos orbitais. Esta localização permite assim a passagem dos satélites sobre o mesmo 
ponto terrestre durante a manha e durante a tarde. 
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Imagens do lançamento do io cueiO H- Re de às Paio do dia 24 de Fevereiro de 2005 a partir do Centro 
Espacial de Tanegashima. Imagens: http://blog.Jix p/h2a f8/ Da página anterior: Space Server — Next Generation. 
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Quadro de Lançamentos Recentes 


A seguinte tabela lista os lançamentos orbitais levados a cabo nos meses de Janeiro e Fevereiro de 2007. Por debaixo de cada lançamento está referida uma sequência de quatro números que 
indica respectivamente o apogeu orbital (km), o perigeu orbital (km), a inclinação orbital em relação ao equador terrestre (º) e o período orbital (minutos). Estes dados são fornecidos pelo 
Space Track. Estes são os dados mais recentes para cada veículo à altura da edição deste número do Boletim Em Orbita. 


Data UTC Des. Int. NORAD Designação Lançador Local Peso (kg) 
10 Jan 0353 2007-0014 29709 Lapan-Tubsat PSLV-C7 Satish Dawan SHAR, Sriharikota Isl, FLP 56 
(638 /620/97,94/97,29) 

2007-001B 29710 CartoSat-2 650 
(641/621/97,94/97,33) 

2007-001C 29711 SRE- 525 
(643 / 486 /97,94/ 95,95) Regressou a 22 de Janeiro de 2007 

2007-001D 29712 PenhueSat-l 6 
(641/621/97,94/97,33) 
18 Jan 0212:15 2007-002A 29714 Progress M-59 1H A511U Soyuz-U (Zh15000-107) GIK-5 Baikonur, LC] PU-5 (17P32-5) 7250 
(352 /322/51,64/91,28) 
29 Ago 2322 2007-F01 - NSS-8 11K77 Zemt-3SL DM-SL (SL-16) Oc. Pacífico 154º O, Odyssey 5840 
02 Fev 1628 | 2007-0034 30323 Beidou-lD CZ-3A Chang Zheng-3A (CZ3A-11) Xichang Eq, 
(41645 /184/25,03/ 747,88) 
17 Fev. 2301:00 2007-0044 30580 THEMIS-01 Delta-2 7925-10 (D323) Cabo Canaveral AFS, SLC-17B 100 
(87320 /467/ 15,88 / 1869,60) 

2007-004B 30581 THEMIS-02 
(87342 /466/ 15,88 / 1870,16) 

2007-004C 30582 THEMIS-03 
(87296 /474/ 15,85 / 1869,11 

2007-004D 22297 THEMIS-04 
au 

2007-004E 22992 THEMIS-05 
o 
23 Fev. 0441 | 2007-005A 30586 IGS Radar-2 H-24/202 (F12) Tanegashima, Yoshinubo LC] 
27002 

2007-005B 30587  IGS Optical-3 
(494 /482/97,27/94,37) 
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Outros Objectos Catalogados 


Data Lançamento Des. Int. NORAD Designação Veículo Lançador Local de Lançamento 
10 Outubro 1999-025AAA 30313 (Destroço) Feng Yun-1C CZ-4B Chang Zeng-4B (C74B-1) Taiyuan, LC] 
a (são catalogados 9 destroços resultantes do teste ASAT levado a cabo pela China a 11 de Janeiro de 2007) 
10 Outubro 1999-025AAK 30322 (Destroço) Feng Yun-1C CZ-4B Chang Zeng-4B (C74B-1) Taiyuan, LC] 
02 Fevereiro 2007-003B 30324 H-18 (CZ34-12) CZ-3A Chang Zheng-3A (CZ34-12) Xichang 
10 Outubro 1999-025AAL 30325 (Destroço) Feng Yun-1C CZ-4B Chang Zeng-4B (C7Z4B-1) Taiyuan, LC] 
a (são catalogados 99 destroços resultantes do teste ASAT levado a cabo pela China a 11 de Janeiro de 2007) 
10 Outubro 1999-025 AEP 30424 (Destroço) Feng Yun-lIC CZ-4B Chang Zeng-4B (CZ4B-1) Taiyuan, LC] 
1998-067AP 30425 (Destroço) ISS 
1998-067AQ 30426 (Destroço) ISS 
1998-067AR 30427 (Destroço) ISS 
1998-067AS 30428 (Destroço) ISS 
10 Outubro 1999-025AFQ 30429 Destroço (Feng Yun-1C) CZ-4B Chang Zeng-4B (CZ4B-1) Taiyuan, LC] 
a (são catalogados 49 destroços resultantes do teste ASAT levado a cabo pela China a 11 de Janeiro de 2007) 
10 Outubro 1999-025 AGR 30478 (Destroço) Feng Yun-1C CZ-4B Chang Zeng-4B (C74B-1) Taiyuan, LC] 
02 Fevereiro 2007-003€C 30479 (Destroço) Beidou-1D CZ-3A Chang Zheng-3A (CZ3A-12) Xichang 
10 Outubro 1999-025AGS 30480 (Destroço) Feng Yun-1C CZ-4B Chang Zeng-4B (C74B-1) Taiyuan, LC] 
a (são catalogados 99 destroços resultantes do teste ASAT levado a cabo pela China a 11 de Janeiro de 2007) 
10 Outubro 1999-025ALV 30579 (Destroço) Feng Yun-1C CZ-4B Chang Zeng-4B (CZ4B-1) Taiyuan, LC] 
1998-067AT 30583 (Destroço) ISS 
10 Outubro 1999-025ALW 30584 (Destroço) Feng Yun-1C CZ-4B Chang Zeng-4B (C7Z4B-1) Taiyuan, LC] 
17 Fevereiro 2007-004F 30585 Star-48B (D323) Delta-2 7925-10 (D323) Cabo Canaveral, SLC-17B 
24 Fevereiro 2007-0050 30588 H-24-2 (F12) H-24/202 (F12) Tanegashima, Yoshinubo LC] 
24 Fevereiro 2007-005D 30589 (Destroço) H-24/202 (F12) Tanegashima, Yoshinubo LC] 
24 Fevereiro 2007-005E 30590 (Destroço) H-24/202 (F12) Tanegashima, Yoshinubo LC] 
24 Fevereiro 2007-005F 30591 (Destroço) H-24/202 (F12) Tanegashima, Yoshinubo LC] 
24 Fevereiro 2007-0056 30592 (Destroço) H-24/202 (F12) Tanegashima, Yoshinubo LC] 
10 Outubro 1999-025ALX 30592 (2) (Destroço) Feng Yun-lC CZ-4B Chang Zeng-4B (CZ4B-1) Taiyuan, LC] 
a (são catalogados 99 destroços resultantes do teste ASAT levado a cabo pela China a 11 de Janeiro de 2007) 
10 Outubro 1999-025 AQZ 30691 (Destroço) Feng Yun-1C CZ-4B Chang Zeng-4B (C74B-1) Taiyuan, LC] 
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Regressos / Reentradas 


A primeira tabela indica alguns satélites que reentraram na atmosfera ou regressaram nas passadas semanas. A segunda tabela indica os veículos ou satélites mais importantes que deverão 
reentrar na atmosfera nas próximas semanas. Estas informações são cedidas pelo Space Track. 


Ree: reentrou na atmosfera terrestre; Reg: regressou após a missão; Ino: inoperacional; Ope: Operacional. 


Data Status Des. Int. NORAD Designação Lançador Data Lanç. Local Lançamento D. Órbita 
30 Dez. Ree. 1989-039U 29313 (Destroço) 8K82K Proton-K/DM-2 (352-02) 31 Maio GIK-5 Baikonur, LC200 PU-40 6422 

1 Jan. Ree. 1989-039K 29304 (Destroço) 8K82K Proton-K/DM-2 (352-02) 31 Maio GIK-5 Baikonur, LC200 PU-40 6434 

30 Jan. Ree. 1991-010D 21114 Motor Auxiliar Block DM-2 8K82K Proton-K/DM-2 (344-02) 14 Fevereiro GIK-5 Baikonur, LC200 PU-39 5829 

06 Fev. Ree. 1999-025E 29716 (Destroço) Feng Yun-1C CZ-4B Chang Zeng-4B (CZ4B-1) 10 Outubro Taiyuan, LC] 2672 

07 Fev. Ree. 1996-041D 26965 (Destroço) PAM-D (D237) Delta-2 7925A (D237) 16 Julho Cabo Canaveral AFS, LC-17A 3858 

09 Fev. Ree. 2006-0556 29665 ANDE Cylinder 2 OV-102 Discovery l0 Dezembro Kennedy SC, LC-39B 61 

24 Fev. Ree. 1991-039C 21842 (Destroço) Okean-3 11K68 Tsyklon-3 04 Junho NIHP-53 Plesetsk, LC32/2 5744 
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Data 
09 Março 


10 Março 


19 Março 
29 Março 


2? Março 


07 Abril 
10 Abril 
21 Abril 
23 Abril 


25 Abril 
26 Abril 
30 Abril 
22 Abril 
22 Abril 
22 Abril 
22 Abril 
22 Abril 


* Já efectuado a quando da edição deste número do Boletim Em Órbita. 
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Quadro dos lançamentos orbitais previstos para Março / Abril de 2007 


Lançador 
Atlas-5/401 (AV-013) 


Ariane-5SECA (V175/L535) 


Falcon-1 (F2) 
Dnepr-1 


11K65M Kosmos-3M 


11A511U-FG Soyuz-FG (019) 

8K82KM Proton-M/Breeze-M (53516/88521) 
Minotaur-1 

OV-104 Atlantis 


L-1011 Stagarzer Pegasus-XL 

Dnepr-1 

11A511U-FG Soyuz-FG/Fregat (021/1016) 
Atlas-5/401 

Delta-2 

CZ-2C Chang Zheng-2C/2 

Delta-4 Heavy/4050H 

Dnepr-1 
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Carga Local 

ASTRO Cabo Canaveral AFS, SLC-41 
NextSat-CSC 

MidSTAR-I 

STPSat-1 

Falconsat-3 

CFESat 

Skynet-5 A 

Insat-4B 

DemoSat 

EgypSat-1 

SaudiSat-3 

SaudiComsSat-3, 4, 5, 6, 7 

AKS-1; AKS-2 

P-POD B CAPE-1 

P-POD B PolySat-3 Cal Poly CP3 
P-POD B Libertad-1 

P-POD A PolySat-3 Cal Poly CP3 
P-POD A AeroCube-2 

P-POD A CSTB-1 

P-POD €C MAST (Multi-Application Survivable Tether) 

Parus GIK-1 Plesetsk, LC132 
Orbcomm-CDS 3 

Soyuz TMA-10 (ISS145S) GIK-5 Baikonur, LC] PU-5 
Anik F-3 GIK -5 Baikonur 

NFIRE Wallops Island, LA-OB 
STS-117 (ISS-13A) Kennedy SC, LC-39º 


CSG Kourou, ELA3 


Ilha de Omelek, Atol de Kwajalem 
GIK-5 Baikonur, LC109 


ITS-S3/S4 

AIM (SMEX-09) Vandenberg AFB 

Genesis-2 Dombarovskiy — Yasniy 
Globalstar GIK-5 Baikonur, LC31 PU-6 
NRO L-24 Cabo Canaveral AFS, SLC-41 
GeoEye-1 (Orbview-5) Vandenberg AFB, SLC-2W 
HY-1B Hai Yang-1B Taiyuan 

DSP-23 Cabo Canaveral AFS, SLC-37B 
TerraSAR-X GIK-5 Baikonur, LC109 
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Próximos Lançamentos Tripulados 


7 de Abril de 2007 Soyuz TMA-10/ISS-14S H1AS11FG Soyuz-FG GIK-5 Baikonur, LC1 PU-5 
Oleg Valeriyevich Kotov (1); Fyodor Nikolayevich Yurchikhin (2); Charles Simony (1) 
Roman Yurievich Romanenko; Mikhail Borisovich Korniyenko 





23 de Abril de 2007 STS-117/ISS-13A OV-104 Atlantis (28) KSC, LC-39A4 
Frederick Wilford Sturckow (3); Lee Joseph Archambault (1); Steven Ray Swanson (1); 
James Francis Reilly (3); Rick Alan Mastracchio (2); Patrick Forrester (2) 
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28 de Junho de 2007 (2) STS-118/ISS-13A.1 OV-104 Endeavour (20) KSC, LC-394 
Scott Edward Kelly (2); Charles Owen Hobaugh (2); Tracy E. Caldwell (1); 
Dafydd Rhys Williams (2); Barbara R. Morgan (1); Clayton C. Anderson (1) 
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7 de Setembro de 2007 STS-120 / ISS-10A Node-2 OV-104 Atlantis (29) KSC, LC-39A4 
Palmela Ann Melroy (2): George Zamka (1); Stephanie D. Wilson (2); Scott Eduard Parazynski (5); 
Douglas H. Wheelock (1); Paolo Nespoli (1); Daniel Michio Tam (2) 
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2 de Outubro de 2007 Soyuz TMA-11/ISS-15S 1H AS11FG Soyuz-FG GIK-5 Baikonur, LC] PU-S 
Yuri Ivanovich Malenchenko (4); Peggy Annette Whitson (2); Sheik Muszaphar Shukor (1) 
Salizhan Shakirovich Sharipov; Edward Michael Fincke; Faiz bin-Khaleed 


[ ia CE Ex 
ar 





17 de Outubro de 2007 STS-122 / ISS-1E Columbus OV-103 Discovery (34) KSC, LC-39A 
Stephan Nathaniel Frick (2); Alan G. Poindexter (1); Hans Wilhelm Schlegel (2); Stanley G. Love (1); 
Rex Joseph Walheim (2); Leland D. Melvin (1), Léopold Eyharts (2) 
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8 de Dezembro de 2007 STS-123 /ISS-1J/A 


Em Órbita 


OV-105 Endeavour (21) KSC, LC-394 


Dominic Lee Pudwill Gorie (4); Gregory H. Johnson (1); Richard Michael Linnehan (4); Michael J. Foreman (1); 


Robert L. Behnken (1); Takao Doi (2); Garrett E. Reisman (1) 





Para além das missões referidas o manifesto dos vaivéns espaciais prevê ainda as seguintes missões. Estão também incluídas as 


missões russas e chinesas. 


29-Fev-08 STS-124 OV-104 Atlantis (30) 
08 -Abr-08 Soyuz TMA-12 Soyuz TMA-12 
10-Jul-08 STS-119 OV-105 Endeavour (22) 
19-Set-08 STS-125 OV-104 Atlantis (31) 

7? -Out-08 Shenzhou-” Shenzhou-”7 

09-Out-08 STS-126 OV-103 Discovery (35) 
22-792-08 STS-127 OV-104 Atlantis 
22-292-08 STS-128 OV-105 Endeavour 
22-279-08 STS-129 OV-103 Discovery 
22-292-08 STS-130 OV-105 Endeavour 
22-299-09 STS-131 OV-103 Discovery 
22-299-09 STS-132 OV-105 Endeavour 
22-299-09 STS-133 OV-103 Discovery 

2 9992 10 Shenzhou-8 Shenzhou-8 

29992 10 Shenzhou-9 Shenzhou-9 

29992 10 Shenzhou-1 0 Shenzhou-10 
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ISS-1J/A — JEM PM; JEM RMS 

ISS-16S. Astronauta sul-coreano. 

ISS-15A4 — ITS S6. 

HSM-4 

Terceira missão espacial da China. Passeio espacial. 
ISS-ULF2 — Missão logística / MPLM Donatello 
ISS-2J/A — Missão científica. 

ISS-ULF3 — Missão logística / MPLM Donatello. 
ISS-UF4 — Missão logística. 

ISS-19A — Missão logística / MPLM Donatello. 
Missão de reserva 

ISS-20A — Node-3 e Cupola. 

Missão de reserva 

Laboratório espacial 

Acoplagem não tripulada 

Acoplagem tripulada 
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Futuras Expedições na ISS 


A seguir apresenta-se uma relação dos futuros membros das Expedições à ISS 





Expedição 15 

A Expedição 15 apresentará três configurações distintas. A primeira terá 
lugar entre Abril e Junho de 2007, a segunda entre Junho e Setembro de 2007 
e a terceira entre Setembro e Outubro de 2007. A tripulação base será 
constituída por Fyodor Nikolayevich Yurchikhin e Oleg Valeriyevich Kotov 
que chegarão à ISS em Abril de 2007 para se juntarem a Sunita Lyn 
Williams que permanecerá na estação até o mês de Junho sendo então 
substituída por Clayton Anderson que viajará a bordo do vaivém espacial 
OV-105 Endeavour na missão STS-118 (trazendo Sunita Williams de 
regresso à Tera). Anderson permanecerá na ISS até Setembro de 2007 sendo 
substituído por Daniel Michio Tan1 que viajará a bordo do vaivém espacial 
OV-104 Atlantis na missão STS-120 (trazendo Clayton C. Anderson de 
regresso à Terra). 


A tripulação suplente da Expedição 15 é composta por Roman Yurievich Romanenko (Comandante), Mikhail Borisovich 
Korniyenko (Engenheiro de Voo), Gregory E. Chamitoff (Suplente de Clayton C. Anderson) e Sandra Hall Magnus (Suplente de 





Comandante: Fyodor Nikolayevich Yurchikhin 
Engenheiro de Voo n.º 1: Oleg Valeriyevich Kotov 
Engenheiro de Voo n.º 2: Clayton C. Williams 
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Daniel Michio Tani). 


Comandante: Fyodor Nikolayevich Yurchikhin 
Engenheiro de Voo n.º 1: Oleg Valeriyevich Kotov 
Engenheiro de Voo n.º 2: Sunita Lyn Willhams 





Comandante: Fyodor Nikolayevich Yurchikhim 
Engenheiro de Voo n.º 1: Oleg Valeriyevich Kotov 
Engenheiro de Voo n.º 2: Daniel Michio Tam 


A participação de Daniel Michio Tani (na imagem à esquerda) na 
Expedição 15 está dependente do lançamento da missão STS-120. 
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Expedição 16 


A composição da Expedição 16 apresenta várias alterações ao longo 
do seu período de duração. Desta Expedição farão parte Peggy 
Annette Whitson (Comandante), Yuri Ivanovich Malenchenko 
(Enhenheiro de Voo n.º 1), Daniel Michio Tani, Léopold Eyharts e 
Garrett E. Reisman. Peggy Whitson e Yuri Malenchenko serão 
lançados a bordo da Soyuz TMA-ll a 6 de Outubro de 2007, 
juntando-se a Daniel Tani já em órbita. Tani regressará à Terra a 
bordo da missão STS-122 lançada a 5 de Novembro de 2007 e que 
transportará Lépold Eyharts para a estação. Eyharts por sua vez será 
substituído pelo americano Garrett Reisman que será lançado a bordo 
da missão STS-123. 


A tripulação suplente da Expedição 16 é composta por 
Edward Michael Fincke (Comandante), Salizhan Shakirovich 
Sharipov (Engenheiro de Voo) e Frank De Winne (Suplente de 
Léopold Eyharts). 


Expedição 17 


A tripulação da Expedição 17 será composta por Sergei 


Aleksandrovich Volkov e Oleg Dmitriyevich Kononenko que chegarão à ISS em Abril de 2008 para se juntarem a Gerrett Reisman 
que regressará à Terra na missão STS-119 que por sua vez transportará Sandra Magnus. 


A tripulação suplente da Expedição 17 é composta por Sergei Konstantinovich Krikalev (Comandante) e Maksim 
Viktorovich Surayev (Engenheiro de Voo). O astronauta Timothy L. Kopra também deverá fazer parte da Expedição 17. 


Expedição 18 


A tripulação da Expedição 18 será composta por Edward Michael Fincke e Salizhan Shakirovich Sharipov que chegarão à ISS a 
bordo da Soyuz TMA-13 para se juntarem a Sandra Magnus que regressará à Terra na missão STS-129 que por sua vez transportará 


Koichi Wakata. 
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Lançamentos Suborbitais 


O Boletim Em Órbita retoma a edição dos artigos sobre os lançamentos suborbitais que há algum tempo estava afastada de 
publicação. A seguinte tabela não pretende ser uma listagem de todos os lançamentos suborbitais realizados. Entre os lançamentos 
que se pretende listar estarão os lançamentos de mísseis balísticos intercontinentais ou de outros veículos com capacidade de atingir a 
órbita terrestre mas que são utilizados em lançamentos suborbitais. A listagem é baseada em informação recolhida na rede 
informática mundial, através de pesquisa quase diária por parte do autor, e de múltipla informação recebida de várias fontes entre as 
quais se encontram as várias agências espaciais. 


Esta lista estará sempre incompleta pois será quase impossível obter a informação de todos os lançamentos suborbitais 
realizados (por exemplo, muitos testes de mísseis balísticos podem ser secretos e a informação recebida poderá, quase de certeza, ser 
muito escassa). A numeração da Designação Internacional para os lançamentos suborbitais, é uma numeração pessoal baseada na 
observação e registo do próprio autor. 


A quase diariamente são realizados lançamentos suborbitais por foguetões sonda que atingem altitudes orbitais mas que no 
entanto não atingem a órbita terrestre. No futuro poder-se-á criar no Em Orbita uma secção dedicada aos lançamentos por foguetões 
sonda, porém de momento vou-me limitar a listar os lançamentos com veículos já acima referidos. 


Data Hora Des. Int. Nome Lançador Local 

21 Dez. 0820  S022 - RS-20V Voevoda Orenburg 

HM Jan. S001  - 20 Xichang 

07 Fev. 0815  S002 | GT-1936M LGM-30 Minuteman II Vandenberg AFB, LF-10 
23 Fev. 2229 S003 Shaheen-2 (Haft-6) Tilla (2) 


7 de Fevereiro — LGM-30 Minuteman-lll (GT-193GM) 


A Força Aérea dos Estados Unidos procedeu a um teste com um míssil 
Minuteman-III no dia 7 de Fevereiro de 2007 pelas 0815UTC (Imagens 
USAF; Tech. Sgt. William Greer). O lançamento teve lugar a partir do 
silo subterrâneo LF-10 localizado na Base Aérea de Vandenberg, 
Califórnia. Este teste, identificado como GT-1936M (Glory Trip 
193GM) serviu para verificar a operacionalidade do sistema, bem como 
para verificar as suas tecnologias de orientação e reentrada na atmosfera 
no âmbito do programa FDEP (Force Evaluation Development 
Program). Este programa tem como objectivo testar a fiabilidade do 
sistema de armamento composto pelo Minutman-III. 


Este míssil encontrava-se localizado na Base Aérea de Minot, 
Dakota do Norte, e foi seleccionado de forma aleatória para este 
lançamento. Depois de retirado do seu silo o míssil foi transportado para 
a Base Aérea de Vandenberg onde foi configurado utilizando as 
condições que se encontram em muitas bases mísseis espalhadas pelos 
Estados Unidos. Os dados recolhidos neste teste serão utilizados por 
toda a comunidade de mísseis balísticos intercontinentais, incluindo o 
Departamento de Defesa dos Estados Unidos e o Departamento de 
Energia. Os dados de fiabilidade e precisão do teste serão pelos 
planeadores do Comando Estratégico dos Estados Unidos. 


A missão GT-193GM serviu também para testar o novo sistema 
de detecção GPS para os mísseis Minutman-IlII. 


Uma curiosidade em relação a este teste é que o lançamento do 
míssil foi levado a cabo com a porta de protecção do silo subterrâneo 
fechada. Os testes anteriores haviam sido levados a cabo com a porta do 
silo aberta numa medida destinada a economizar os custos do 
lançamento. Porém, a protecção ambiental do míssil no seu silo não era 
tão efectiva. Nestes casos a protecção do míssil era feita com uma cobertura de plástico que permitia a ocorrência de infiltrações que 
em certa altura acabaram por levar à contaminação e adiamento de um teste em 2005. Outro aspecto estava relacionado com a 
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precisão dos testes e o facto de se voltar aos testes com a porta do silo encerrada permite obter dados mais fiáveis relativos à precisão 
do impacto no caso de um lançamento real. Uma simulação deste lançamento fo1 levada a cabo em Outubro de 2006. 


O lançamento foi levado a cabo em conjunto por membros do 30º Space Wing, Base Aérea de Minot — Dakota do Norte, e 
pelo 576º Flight Test Squadron, Base Aérea de Vandenberg. 


Neste teste o míssil enviou uma ogiva desactivada numa trajectória balística de aproximadamente 6759 km durante um voo 
de 30 minutos, atingindo alvos predeterminados localizados no Reagan Test Site no Kwajalein Missile Range na parte Este das Ilhas 
Marshall. 


O míssil LGM-306G Minuteman-II é uma peça fundamental nas forças estratégicas de dissuasão dos Estados Unidos. Na sua 
designação a letra “L” é a designação do Departamento de Defesa que indica que é um míssil lançado a partir de um silo subterrâneo, 
a letra “G” significa ataque ao solo e a letra “M” significa que é um míssil capaz de ser orientado. 


O Minutman é um sistema de armas estratégicas que utiliza um míssil balístico de alcance intercontinental. Os mísseis estão 
localizados em silos subterrâneos reforçados e controlados por equipas de prevenção compostas por dois elementos que se encontram 
em alerta no centro de controlo. Um variado 
sistema de comunicações providencia ao 
Presidente dos Estados Unidos e ao 
Secretário de Defesa uma ligação altamente 
fiável e virtualmente instantânea com cada 
equipa de lançamento. No caso de a 
capacidade de comando ser perdida entre o 
controlo de lançamento e as instalações de 
lançamento remotas, a cadeia de comando é 
assumida por aviões E-6B especialmente 
modificados para tal. 


Um programa de melhoramento do 
sistema foi iniciado por forma mantê-lo 
seguro e fiável no Século XXI. Este 
programa inclui a substituição dos sistemas 
de orientação dos mísseis, a manutenção dos 
motores de combustível sólido, a 
substituição dos sistemas de prontidão para 
o fornecimento de energia, a reparação das 
instalações de lançamento e a instalação de 
novo equipamento de comunicação, além de 
novas consolas de comando e controlo por 
forma a aumentar a se conseguir 
comunicações imediatas. 


O sistema Minutman foi concebido 
nos finais dos anos 50 e o Minutman-I foi 
instalado no Início dos anos 60. Este sistema 
constituiu um conceito revolucionário e um 
fito técnico sem precedentes. Tanto o míssil 
como os restantes componentes do sistema 
incorporaram avanços muito para lá dos 
anteriores sistemas de reacção lenta 
preconizados pelos mísseis de combustível 
líquido e controlados à distância que 
constituíam a geração anterior. 


A actual força de mísseis 
Minutman consiste num total de 500 
Minuteman-lIII localizados na Base Aérea de 
F. E. Warren, Wyoming: Base Aérea de 
Malmstrom, Montana; e Base Aérea de 
Minot, Dakota do Norte. 
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O LGM-306G Minuteman-lIlI é produzido pela Boing Corporation. O primeiro estágio é fabricado pela Thiokol, o segundo 
estágio pela 4erojet-General e o terceiro estágio pela United Technologies Chemical Systems Division. No total tem um 
comprimento de 18 metros, um diâmetro de 1,67 metros, um peso de 32158 kg e um alcance de mais de 9665 km. Atinge uma 
velocidade máxima de 24000 km/h e uma altitude máxima de 1120 km. O seu primeiro estágio é capaz de desenvolver uma força de 


aproximadamente 92000 kgf. 


O Minuteman-llI pode transportar as ogivas MK12 ou MKIZA produzidas pela Lockheed Martin Missiles and Space. O 
missil utiliza um sistema de orientação por inércia desenvolvido pela Boeing North American e um sistema electrónico de segurança 
desenvolvido pela Sylvania Electronics Systems e pela Boeing Co.. Cada unidade tem um preço de 7 milhões de dólares. 


23 de Fevereiro — Haft-6 'Shaheen-2"' 
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A 23 de Fevereiro de 2007 o Paquistão 
levou a cabo mais um ensaio do seu 
míssil Haft-6 “Shaheen-2”. O lançamento 
foi levado a cabo pelas Forças Armadas 
do Paquistão e provavelmente teve lugar 
no polígono de Tillaa O míssil 
transportava uma ogiva nuclear simulada 
e este teste faz parte de um contínuo 
processo de validação e de melhoramento 
tecnológico para consolidar e verificar os 
sistemas de mísseis estratégicos 
terrestres. 


O Haft-6 “Shaheen-2” é o 
sistema de mísseis balísticos paquistanês 
de maior alcance tendo um raio de acção 
de 2000 km. O míssil é um veículo de 
dois estágios que consomem combustível 
sólido, podendo transportar ogivas 
convencionais e nucleares com uma 
grande precisão. 


Lançamento do míssil balístico Haft- 
6 “Shaheen-2” no dia 23 de Fevereiro 
de 2007. Forças Armadas do 
Paquistão. 


[72 


Cronologia Astronáutica (XXXIII) 


a aplicação da propulsão líquida na artilharia. 





propostas. 





altera o seu nome para American Rocket Society (ARS). 


-5 de Junho de 1934: Willham G. Swan voa no seu avião 
impulsionado por foguetes. Alcança uns 61 metros de altitude em 
Atlantic City. Baptizará o veículo como "Steel Pier Rocket Plane”. 


-10 de Junho de 1934: A American Rocket Society leva a cabo 
um teste estático do seu foguetão ARS-4. Trata-se de um veículo de 2,3 
metros de altura, com um motor de 12,7 cm de diâmetro. 


-12 de Julho de 1934: Constantin Paul van Lent desenha um 
foguetão de dois estágios destinado a uma viajem tripulada à Lua. 


-Setembro de 1934: Os trabalhos de Robert Goddard culminam 
com o desenvolvimento de um foguetão muito mais avançando que os 
anteriores. Estabiliza-se por si mesmo, garantindo um melhor controlo do 
voo e um maior alcance. A chamada série “A” terá motores mais potentes, 
e sobretudo uma estabilização baseada eu deflectores do jacto de gases, 
controlados pelos giroscópios de bordo. Neste mes iniciam-se os testes 
estáticos, mas os lançamentos não se iniciarão até princípios de 1935. 


-9 de Setembro de 1934: A American Rocket Society lança o seu 
foguetão ARS-4. O lançamento tem lugar em Marine Park, na Staten 
Island de Nova Iorque. Após o teste de Junho, no qual as passagens de 
combustível eram demasiado pequenas, as modificações efectuadas 
outorgam o êxito do ensaio: o foguetão alcança os 407 metros de altitude 
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-Janeiro de 1934: Aparece o primeiro número do Journal of the 
British Interplanetary Society, o principal órgão difusor dos trabalhos 
teóricos da associação astronáutica britânica. Este primeiro número só 
terá seis páginas. O segundo número, que aparecerá em Abril, terá já 
catorze, com numerosas notícias procedentes de todo o mundo. 


-Janeiro de 1934: Um foguetão GIRD-09 da Série 13 alcança 
uma altitude de 1500 metros. O RNII soviético lançará seis destes 
engenhos em vários ângulos de inclinação, provavelmente para verificar 


-9 de Fevereiro de 1934: Nasce Yuri Alexeievich Gagarin, 
filho de um carpinteiro. Ingressará na Força Aérea Soviética em 1955 e tornar-se-á piloto em 
1957. Em 1959 será aceite como candidato a cosmonauta e em 1961 converte-se no primeiro ser 
humano a voar no espaço. 


-Março de 1934: Depois de quatro 
anos de trabalhos após a morte de Valier, 
Arthur Rudolf consegue lançar o seu 
próprio foguetão de propulsão líquida 
sobre a direcção vigilância de Walter 
Dornberger. Este acabará contratando-o 
para a sua equipa de técnicos do Exército, 
onde já trabalha von Braun. 


Em Órbita 


Por Manuel Montes 





-31 de Março de 1934: Uma conferência celebrada em Leninegrado 
entre 31 de Março e 6 de Abril suscita a ideia de utilizar foguetões 
estratosféricos (foguetõôes-sonda) para estudar a alta atmosfera, em especial os 
raios cósmicos. Korolev, Tikhonravov e outros participam com diversas 


-6 de Abril de 1934: A American Interplanetary Society, numa 
tentativa de causar uma melhor impressão nos meios de comunicação social, 





o 
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e cai na baía de Nova lorque. A velocidade alcançada é de quase Mach 1. No mesmo dia, os membros da sociedade testam o ARS-3, 
de menor tamanho, mas o material não resiste ao calor da ignição e é abandonado, como se abandonará mais tarde o ARS-5. 





-Dezembro de 1934: O grupo de von Braun em Kummersdorf põe 
o seu verdadeiro primeiro foguetão, o A-l1 (Aggregate-1). Terá uma altura 
de 1,35 metros e um motor de álcool e oxigénio líquido de 300 
decanewtons de impulso. Porém, os testes estáticos do motor não correm 
bem, já que explode por acumulação de gases ao atrasar-se a ignição. Com 
isto, Von Braun decide não usar o A-l se não melhorar o desenho e 
convertê-lo no A-2. Preparam-se dois A-2 e ambos são lançados desde a 
Ilha de Borkum pouco antes do dia de Natal. Cada um recebe um nome, 
Max e Moritz, e ambos comportam-se perfeitamente, alcançando altitudes 
de 2400 metros. O êxito permite a ampliação dos orçamentos 
proporcionados pelo Exército Alemão e da equipa de técnicos (alguns 
pertencentes à VÍR), o qual acelerará o desenvolvimento dos próximos 
veículos. 


-Dezembro de 1934: Korolev publica “Voo de um Missil até à 
Estratosfera”, donde considera pela primeira vez o envio de seres humanos 
a grandes altitudes. 


Nota sobre o autor: Nascido em 1965, Manuel Montes Palacio, é um escritor freelancer e divulgador científico desde 1989, 
especializando-se em temas relacionados com a Astronáutica e Astronomia. Pertence a diversas associações espanholas e 
internacionais, tais como a Sociedad Astronômica de Esparia y América e a British Interplanetary Society, tendo colaborado com 
centenas de artigos para um grande número de publicações, entre elas a britânica Spaceflight e as espanholas Muy Interessante, Quo, 
On-Off, Tecnologia Militar, Universo e Historia y Vida. Actualmente elabora semanalmente o boletim gratuito “Noticias del 
Espacio”, distribuído exclusivamente através da Internet, e os boletins “Noticias de la Ciencia y la Tecnologia” e “NC&T Plus”, 
participando também na realização dos conteúdos do canal científico da página web “Terra”. 
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Estatísticas 


Esta secção do Em Órbita será dedicada a estabelecer as estatísticas relacionadas com o programa espacial tripulado em geral. 


Os 10 mais experientes 





Sergei Konstantinovich Krikalev (Soyuz TM-7; Soyuz TM-12; STS-60; STS-80; Soyuz TM-31; Soyuz TMA-6) 
Tempo total de voo: 803d 09h 33m 29s 


Sergei Vasilyevich Avdeyev (Soyuz TM-15; Soyuz TM-22: Soyuz TM-28) 
Tempo total de voo: 747d 14h 14m 11s — 14 de Fevereiro de 2003 


Valeri Vladimirovich Polyakov (Soyuz TM-6; Soyuz TM-18) 
Tempo Total de voo: 678d 16h 33m 36s — 1 de Junho de 1995 


Anatoli Yakovlevich Solovyov (Soyuz TM-5; Soyuz TM-9; Soyuz TM-15; STS-71; Soyuz TM-26) 
Tempo total de voo: 651d 00h 02m 00s — 2 de Fevereiro de 1999 


Alexander Yurievich Kaleri (Soyuz TM-14; Soyuz TM-24; Soyuz TM-30; Soyuz TMA-3) 
Tempo total de voo: 610d 03h 40m 59s 


Victor Mikhailovich Afanasyev (Soyuz TM-11; Soyuz TM-18; Soyuz TM-29; Soyuz TM-33) 
Tempo total de voo: 555d 18h 28m 48s — 17 de Abril de 2006 


Yuri Vladimirovich Usachyov (Soyuz TM-18; Soyuz TM-23; STS-101; STS-102) 
Tempo total de voo: 552d 22h 19m 12S — 5 de Abril de 2004 


Musa Khiramanovich Manarov (Soyuz TM-4; Soyuz TM-11) 
Tempo total de voo: 541d 00h 28m 48s — 23 de Julho de 1992 


Alexander Stepanovich Viktorenko (Soyuz TM-3; Soyuz TM-8; Soyuz TM-14; Soyuz TM-20) 
Tempo total de voo: 489d 01h 40m 48s — 30 de Maio de 1997 


Nikolai Mikhailovich Budarin (STS-71; Soyuz TM-27; STS-113) 
Tempo total de voo: 444d 01h 26m 24s — 7 de Setembro de 2004 


As datas após o “Tempo total de voo” indicam a altura em que deixou o activo. 
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Os 10 voos mais longos 





Valeri Vladimirovich Polyakov  437d 16h 48m 00s Soyuz TM-18 (Mir EO-15/16/17) 
De 8 de Janeiro de 1994 (Soyuz TM-18) a 22 de Março de 1995 (Soyuz TM-20) 


Sergei Vasilyevich Avdeyev 379d 14h 24m 00s Soyuz TM-28 (Mir EO-26/27) 
De 13 de Agosto de 1998 (Soyuz TM-28) a 28 de Agosto de 1999 (Soyuz TM-29) 


Musa Khiramanovich Manarov 365d 21h 36m 00s Soyuz TM-4 (Mir EO-3) 
De 21 de Dezembro de 1987 (Soyuz TM-4) a 21 de Dezembro de 1988 (Soyuz TM-6) 


Vladimir Georgievich Titov 365d 21h 36m 00s Soyuz TM-4 (Mir EO-3) 
De 21 de Dezembro de 1987 (Soyuz TM-4) a 21 de Dezembro de 1988 (Soyuz TM-6) 


Yuri Viktorovich Romanenko | 326d 12h 00m 00s Soyuz TM-2 (Mir EO-2/3) 
De 5 de Fevereiro de 1987 (Soyuz TM-2 Ja 29 de Dezembro de 1987 (Soyuz TM-3) 


Sergei Konstantinovich Krikalev 31ld 19h 12m 00s Soyuz TM-12 (Mir EO-9/10) 
De 18 de Maio de 1991 (Soyuz TM-12) a 25 de Março de 1992 (Soyuz TM-13) 


Valeri Vladimirovich Polyakov | 240d 21h 36m 00s Soyuz TM-6 (Mir EO-3/4) 
De 29 de Agosto de 1988 (Soyuz TM-6) a 27 de Abril de 1989 (Soyuz TM-7) 


Leonid Denisovich Kizim 237d 22h 4Im 22s Soyuz T-10 (Salyut-7 EO-3) 
De 8 de Fevereiro de 1984 (Soyuz T-10) a 11 de Abril de 1984 (Soyuz T-11) 


Vladimir Alexeievich Solovyov | 237d 22h 4Im 22s Soyuz T-10 (Salyut-7 EO-3) 
De 8 de Fevereiro de 1984 (Soyuz T-10) a 11 de Abril de 1984 (Soyuz T-11) 


Oleg Yurievich Atkov 237d 22h 4Im 22s Soyuz T-10 (Salyut-7 EO-3) 
De 8 de Fevereiro de 1984 (Soyuz T-10) a 11 de Abril de 1984 (Soyuz T-11) 
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Os 10 menos experientes 





Gherman Stepanovich Titov ld 01h I8m 00s 


Boris Borisovich Yegorov ld 00h 17m 03s 
Konstantin Petrovich Feoktistov 1d 00h 17m 03s 
Yang Liwei Od 21h 2Im 36s 
Virgil Ivan 'Gus' Grissom Od 05h Os8m 37s 
Malcom Scott Carpenter Od 04h 56m 05s 
Yuri Alexeievich Gagarin Od 01h 48m 00s 
Sharon Christa Mc Auliffe Od 00h OIm 13s 
Gregory Bruce Jarvis Od 00h OIm 13s 
Michael John Smith Od 00h 0Im 13s 


Vostok-2 

Voskhod-2 
Voskhod-2 
Shenzhou-5 

MR-4 Literty Bell-7 
MA-7 Aurora-7 
Vostok-1 

STS-51L Challenger 
STS-51L Challenger 
STS-51L Challenger 


Com maior número de voos 
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Jerry Lynn Ross 

saia Los Angeles Chang-Diaz 
John SR Young 

Curtis a Brown, Jr. 


6 
James Donald Wetherbee 
6 
Collin Michael Foale 
6 
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Os 10 mais experientes em AEV 





Anatoli Yakovlevich Solovyov 72h 28m— 14 
Michael Eladio Lopez-Alegria 67h 40m — 10 
Jerry Lynn Ross 58h 32m — 9 
Steven Lee Smith 49h 48m — 7 
Joseph Richard Tanner 46h 29m — 77 
Robert Lee Curbeam 45h 34m — 7 
Nikolai Mikhailovich Budarin 44h 25m — 8 
James Hansen Newman 43h 1I3m — 6 
Yuri Ivanovich Onufriyenko 42h33m — 8 
Talgat Amangeldyevich Musabayev 41h13m -—8 


Cosmonautas e Astronautas 


Segundo a FAI 


Segundo a USAF 


Cosmonautas e Astronautas em órbita 
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Numero de cosmonautas e astronautas por país (segundo a definição da Federação Astrondutica Internacional) 


RS Rússia 99 D+] Canadá 8 E Espanha l 


San] 
doom 


Es 


E? 
er 


Arábia Saudita 1 Eslováquia l 


Holanda 2 p= África do Sul l 


=== Rd 


Estados Unidos 287 












Checoslováquia 1 





Polônia | México 1 Israel | 
Alemanha 10 Síria l po China 3 
Bulgária 2 Afeganistão l Brasil l 


Japão 6 fim Suécia l 


Reino Unido 1 TOTAL — 454 


Hungria l 


Vietname 1 





Dida lh O 


Cuba l Áustria l 
Mongólia l Bélgica 2 
Roménia l Suíça l 
França 9 Itália 4 
Índia l Ucrânia l 
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Explicação dos Termos Técnicos 


Impulso específico (Les) — Parâmetro que mede as potencialidades do combustível (propulsor) de um motor. Expressa-se em 
segundos e equivale ao tempo durante o qual Ikg desse combustível consegue gerar um impulso de 10N (Newtons). É medido 
dividindo a velocidade de ejecção dos gases de escape pela aceleração da gravidade. Quando maior é o impulso específico maior será 
o rendimento do propulsante e, consequentemente, do motor. O impulso específico (em vácuo) define a força em kgf gerada pelo 
motor por kg de combustível consumido por tempo (em segundos) de funcionamento: 


kof 
(É qegs)=s 


Quanto maior é o valor do impulso específico, mais eficiente é o motor. 


Tempo de queima (Tq) — Tempo total durante o qual o motor funciona. No caso de motores a combustível sólido representa o valor 
do tempo que decorre desde a ignição até ao consumo total do combustível (de salientar que os propulsores a combustível sólido não 
podem ser desactivados após a entrada em ignição). No caso dos motores a combustível líquido é o tempo médio de operação para 
uma única ignição. Este valor é usualmente superior ao tempo de propulsão quando o motor é utilizado num determinado estágio. É 
necessário ter em conta que o tempo de queima de um motor que pode ser reactivado múltiplas vezes, é bastante superior ao tempo 
de queima numa dada utilização (voo). 


Impulso específico ao nível do mar (Ies-nm) — Impulso especifico medido ao nível do mar. 


Combustíveis e Oxidantes 


N,O, — Tetróxido de Nitrogénio (Peróxido de Azoto); De uma forma simples pode-se dizer que o oxidante N5O4 consiste no 
tetróxido em equilíbrio com uma pequena quantidade de dióxido de nitrogénio. No seu estado puro o N,0, contém menos de 0,1% de 
água. O N,O, tem uma coloração vermelho acastanhada tanto nas suas fases líquida como gasosa, sendo incolor na fase sólida. Este 
oxidante é muito reactivo e tóxico, tendo um cheiro ácido muito desagradável. Não é inflamável com o ar, no entanto inflamará 
materiais combustíveis. Surpreendentemente não é sensível ao choque mecânico, calor ou qualquer tipo de detonação. O N,O, é 
fabricado através da oxidação catalítica da amónia, onde o vapor é utilizado como diluente para reduzir a temperatura de combustão. 
Grande parte da água condensada é expelida e os gases ammda mais arrefecidos, sendo o óxido nítrico oxidado em dióxido de 
nitrogênio. A água restante é removida em forma de ácido nítrico. O gás resultante é essencialmente tetróxido de nitrogênio puro. 
Tem uma densidade de 1,45 g/c”, sendo o seu ponto de congelação a -11,0ºC e o seu ponto de ebulição a 21,0ºC. 


UDMH ( (CH;)NNH,) — Unsymmetrical Dimethylhydrazine (Hidrazina Dimetil Assimétrica); O UDMH é um líquido altamente 
tóxico e volátil que absorve oxigénio e dióxido de carbono. O seu odor é ligeiramente amoniacal. É completamente miscível com a 
água, com combustíveis provenientes do petróleo e com o etanol. É extremamente sensível aos choques e os seus vapores são 
altamente inflamáveis ao contacto com o ar em concentrações de 2,5% a 95,0%. Tem uma densidade de 0,79g/cm” , sendo o seu 
ponto de congelação a -57,0ºC e o seu ponto de ebulição a 63,0ºC. 


LOX — Oxigénio Líquido; O LOX é um líquido altamente puro (99,5%) e tem uma cor ligeiramente azulada, é transparente e não 
tem cheiro característico. Não é combustível, mas dar vigor a qualquer combustão. Apesar de ser estável, isto é resistente ao choque, 
a mistura do LOX com outros combustíveis torna-os altamente instáveis e sensíveis aos choques. O oxigénio gasoso pode formar 
misturas com os vapores provenientes dos combustíveis, misturas essas que podem explodir em contacto com a electricidade estática, 
chamas, descargas eléctricas ou outras fontes de ignição. O LOX é obtido a partir do ar como produto de destilação. Tem uma 
densidade de 1,14 g/c”, sendo o seu ponto de congelação a -219,0ºC e o seu ponto de ebulição a -183,0ºC. 


LH, — Hidrogénio Líquido; O LH, é um líquido em equilíbrio cuja composição é de 99,79% de para-hidrogénio e 0,21 orto- 
hidrogénio. O LH, é transparente e som odor característico, sendo incolor na fase gasosa. Não sendo tóxico, é um líquido altamente 
inflamável. O LH, é um bi-produto da refinação do petróleo e oxidação parcial do fuelóleo daí resultante. O hidrogénio gasoso é 
purificado em 99,999% e posteriormente liquidificado na presença de óxidos metálicos paramagnéticos. Os óxidos metálicos 
catalisam a transformação orto-para do hidrogénio (o hidrogénio recém catalisado consiste numa mistura orto-para de 3:1 e não pode 
ser armazenada devido ao calor exotérmico da conversão). Tem uma densidade de 0,07 g/em”, sendo o seu ponto de congelação a - 
259,0ºC e o seu ponto de ebulição a -253,0ºC. 


NH,CIO, — Perclorato de Amónia; O NH,CIO, é um sal sólido branco do ácido perclorato e tal como outros percloratos, é um 
potente oxidante. A sua produção é feita a partir da reacção entre a amônia e ácido perclorato ou por composição entre o sal de 
amónia e o perclorato de sódio. Cristaliza em romboedros incolores com uma densidade relativa de 1,95. É o menos solúvel de todos 
os sais de amônia. Decompõe-se antes da fusão. Quando ingerido pode causar irritação gastrointestinal e a sua inalação causa 
irritação do tracto respiratório ou edemas pulmonares. Quando em contacto com a pele ou com os olhos pode causar irritação. 
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